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ANOTACE 
Tato práce se zabývá návrhem verze letounu EV-55 Outback, vybavené p!etlakovou kabinou. Jsou 
v ní uvedeny obecné zásady a požadavky p!edpis" na konstrukci p!etlakových kabin. Obsahuje návrh 
úpravy trupu oproti nep!etlakované verzi letounu a také návrh jeho konstrukce. Práce dále obsahuje 
návrh konstrukce a zástavby systému klimatizace a nouzového kyslíkového systému. Sou#ástí práce 
je také rozbor hmotností a kontrola centráže, definici zatížení p!etlakové kabiny s jednoduchou 
pevnostní analýzou a výpo#et základních letových výkon". Na základ  výsledných hmotností  
a letových výkon" je pak navržený letoun porovnán s obdobnými konstrukcemi jiných výrobc".     
 
 
ANNOTATION 
This master’s thesis deal with design of EV-55 Outback airplane with pressurized cabin. In this thesis 
are given common principles and requirements of regulations on construction pressurized cabin.  
A necessary fuselage modifications and fuselage construction are included.  Also construction and 
build up of air-conditioning system and emergency oxygen system are included. Some parts of this 
thesis are about weight and balance, definition of pressurized cabin load, simple stability analysis and 
basic flight performance calculation.  At the end of this master’s thesis a result of weight and flight 
performances are compared with analogous airplanes by other producers.   
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1 ÚVOD 
Lety ve velkých nadmo!ských výškách jsou výhodné z !ady hledisek. P!edevším však proto, že ve 
vyšších nadmo!ských výškách je dosahováno lepší hospodárnosti provozu letounu, což je parametr, 
na kterém výrazn  závisí obchodní úsp ch #i neúsp ch každého letounu. Vyšší hospodárnost  
je zp"sobena vyšší tepelnou ú#inností turbínových motor" p!i nízkých teplotách vzduchu. D"sledkem 
toho dochází ke zvýšení doletu letounu. Také je zvýšeno pohodlí posádky i cestujících klidn jším 
letem bez atmosférických poruch, z hlediska konstrukce draku se dosahuje v tší životnosti menším 
namáháním od vzdušných poryv" atd. Vysoká cestovní výška je výhodná i z pohledu hlukových emisí.    
 
Aby však mohl civilní letoun bezpe#n  létat v t chto podmínkách, musí být nutn  vybaven p!etlakovou 
kabinou a všemi sou#ástmi a za!ízeními, které v jeho kabin  spolehliv  zajiš$ují p!irozené prost!edí 
pro organizmus #lov ka. V tomto ohledu je kladen d"raz p!edevším na vhodné tlakové a teplotní 
podmínky v kabin  a na správné složení vzduchu bez nadm rných koncentrací škodlivin. 
 
Avšak samotná konstrukce p!etlakových kabin je spojena s množstvím problém" a komplikací. Jedním 
z hlavních je zajišt ní bezpe#nosti a životnosti celé konstrukce, nebo$ negativní ú#inky p!etlakových 
cykl" mohou vést k únavovému poškození konstrukce a katastrofické události. Aby bylo takovým 
situacím zabrán no, musí být dodržovány základní zásady pro konstrukci p!etlakových kabin a musí 
být provedena d"kladná analýza životnosti. 
 
Ne vždy je možné jednozna#n  !íci, zda je ten který typ letounu lepší vybavit p!etlakovou kabinou #i 
nikoliv. V p!ípad  dopravních letadel ur#ených pro st!ední a dlouhé trat , jejichž významnou #ást 
profilu letu tvo!í horizontální let v cestovní hladin , je použití p!etlakové kabiny výhodné. D"kazem 
toho je skute#nost, že jsou tyto typy letoun" již !adu desítek let vyráb ny výhradn  s p!etlakovou 
kabinou. V p!ípad  malých letoun", spadajících do kategorie FAR-23 (resp. CS-23) a ur#ených 
k p!eprav  více jak šesti osob, je situace dosti odlišná. Vedle !ady p!etlakovaných letoun" 
renomovaných výrobc", jako je nap!. Cessna nebo Beechcraft, existuje také velké množství jiných 
typ" letoun", p!etlakovou kabinou nevybavených. Konstrukce p!etlakových kabin u letoun" této 
kategorie je pom rn  nákladná a i p!es mnohé výhody vede, vlivem nár"stu hmotnosti letounu, 
k nižším užitným vlastnostem.       
 
 
 
1.1 ROZBOR ZADÁNÍ 
Tato práce je zam !ena na návrh letounu EV-55 Outback, tedy p!esn ji verze tohoto letounu  
s p!etlakovou kabinou. Letoun EV-55 je vyvíjen #eskou spole#ností Evektor, spol. s.r.o. se sídlem 
v Kunovicích. Nyní je ve stádiu výroby prototypu. Jeho podrobn jší popis je uveden níže. 
 
A#koliv by m l být letoun podle zadání této diplomové práce navrhován pro kategorii pro sm rnou 
dopravu, tedy Commuter, je ve skute#nosti navrhován pro kategorii Normal. D"vod je ten, že se p!i 
jeho konstrukci p!edpokládá použití co možná nejv tšího množství konstruk#ních #ástí a soustav 
základní verze tohoto letounu (bez p!etlakové kabiny), navrhované pro kategorii Normal. Dalším 
d"vodem je též to, že navrhovaný letoun svými technickými specifikacemi (maximální vzletovou 
hmotností a maximálním po#tem p!epravovaných cestujících) spl)uje podmínky pro za!azení do 
zmín né kategorie. Vzhledem k vyšším požadavk"m p!edpis" FAR-23 (resp. CS-23) pro kategorii 
Commuter, by si konstrukce letounu pro tuto vyšší kategorii vyžádala zna#né zvýšení konstruk#ních 
zm n a s tím i praktických zkoušek potvrzujících jejich shodu s p!edpisy. To by vedlo ke zvýšení 
náklad" a #asu na vývoj, což není žádoucí. 
 
Hlavní d"raz je v této práci kladen na volbu vhodné cestovní výšky letu, návrh optimálního pr"!ezu 
trupu s ohledem na zatížení trupu a využití vnit!ního prostoru, na návrh konstruk#ního !ešení trupu, 
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návrh soustavy p!etlakování, hmotový rozbor, pevnostní analýzu a na vyšet!ení základních letových 
výkon" letounu a jejich porovnání s letouny konkurence. 
 
Jejím cílem je zhodnocení proveditelnosti a konkurenceschopnosti letounu EV-55 vybaveného 
p!etlakovou kabinou. 
 
 
 
1.2 POPIS LETOUNU EV-55 
Letoun EV-55 Outback je malý dopravní letoun ur#ený pro p!epravu cestujících nebo nákladu na 
krátkých (regionálních) tratích. Jak již bylo uvedeno, je navrhován podle požadavk" p!edpisu  
FAR/CS-23 pro kategorii Normal.  
 
 
 
Obr. 1, Po!íta!ová vizualizace letounu EV-55 
 
 
Koncep"ní uspo#ádání letounu 
Jedná se o dvoumotorový hornoplošník s p!ímým lichob žníkovým k!ídlem a ocasními plochami 
uspo!ádanými ve tvaru písmene „T“. Jeho pohon zajiš$ují turbovrtulové motory Pratt & Whitney 
Canada PT6A-21, opat!ené #ty!listými vrtulemi stálých otá#ek. P!istávací za!ízení tohoto letounu  
je zatahovací, p!í*ového typu. Hlavní podvozkové nohy jsou uloženy do gondol po stranách trupu. 
(iditelný p!ední podvozek je zatahován do trupu. P!edpokládá se i vodní verze s plováky. Celkový 
vzhled letounu je patrný z obr. 1. 
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Obr. 2, Celková dispozice letounuEV-55 
 
 
 
Technická data EV-55 Outback 
Rozp tí k!ídel 16,10 m 
Délka 14.35 m 
Výška 4,66 m 
Rozp tí VOP 4,80 m 
Rozchod kol 2,92 m 
Vn jší rozm ry 
Rozvor kol 4,17 m 
Délka 4,48 m 
Ší!ka 1,61 m 
Výška 1,37 m 
Vnit!ní rozm ry 
(kabina cestujících bez 
zavazadlového prostoru) 
Objem 9,47 m3 
P!ední 2,7 m3 Objem zavazadlových 
prostor Zadní 0,5 m3 
Maximální vzletová hmotnost 4 600 kg 
Standardní prázdná hmotnost 2 658 kg 
Maximální hmotnost paliva 1 656 kg 
Hmotnosti 
Maximální hmotnost platícího zatížení 1 824 kg 
 
Tab. 1, Technická data letounu 
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P#edpokládané výkony 
Letoun bude schopný operovat na nezpevn ných vzletových a p!istávacích drahách. Svými letovými 
výkony p!i startu a p!istání se !adí mezi letouny kategorie STOL. P!edpokládaná maximální rychlost 
letounu v horizontálním letu ve výšce 10 000 ft (3 048 m) MSA je 410 km/h.  
Tento letoun je navrhován tak, aby jeho provoz byl ekonomický z hlediska provozu i údržby a také 
šetrný k životnímu prost!edí.  
 
Letové výkony EV-55 Outback 
Maximální rychlost v hladin  FL100 (TAS) 410 km.h-1 
Délka vzletu do výšky 50 ft v 0m MSA 420 m 
Délka p!istání z výšky 50 ft v 0m MSA 510 m 
Dolet s platícím zatížením 900 kg + rez. 30 min. 1 370 km 
Dolet s platícím zatížením 325 kg + rez. 30 min. 2 220 km 
 
Tab. 2, Letové výkony letounu 
 
 
Uspo#ádání kabiny 
Krom  základní devítimístné osobní verze budou zákazník"m nabízeny také verze #ist  nákladní  
a verze smíšená. Dále se po#ítá s osobní verzí pro 14 pasažér".  
 
 
 
Obr. 3, Uspo"ádání kabiny osobní verze  
 
 
 
1.3 P$EHLED KONKUREN NÍCH LETOUN% 
Prodejní úsp šnost jakéhokoliv letounu je závislá na základních provozních parametrech letounu  
a aspektech jeho provozu v porovnání s konkuren#ními stroji téže kategorie nebo zam !ení, a$ již  
úsp šn  provozovanými, nebo teprve vyvíjenými. Proto je nezbytné znát základní provozní parametry 
t chto stroj", a zajistit, aby vyvíjený letoun dosahoval minimáln  obdobných, optimáln  však ješt  
lepších letových výkon" p!i zárove) nižších provozních nákladech.  
 
Tato kapitola uvádí stru#ný p!ehled technických parametr" a letových výkon", kterých dosahují 
n které vybrané p!evážn  úsp šn  provozované letouny, které lze považovat za letouny ur#ené pro 
shodnou skupinu potencionálních zákazník" a provozovatel" jako letoun EV-55. 
 
Hlavními parametry výb ru byly: 
  certifikace dle p!edpisu FAR-23, resp. CS-23 (pop!. JAR-23) 
  maximální vzletová hmotnost od 3 800 kg do 5 700 kg 
  maximální po#et p!epravovaných cestujících od 6 do 12 
  vybavení letounu p!etlakovou kabinou 
 
Uvád ná technická data pocházejí z literatur [1], [2] a [4]. Pokud se n kde objevily rozporné hodnoty, 
byly za správné považovány ty z lit. [2].   
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Beech King Air B200 
Výrobcem následujících dvou letoun" je spole#nost pocházející ze Spojených stát" amerických – 
Raytheon Aircraft Company. Jedná se o výrobce známého pod p"vodním názvem Beechcraft, 
založeného v roce 1932. 
 
Vývoj typu King Air B200 se datuje k roku 1970, p!i#emž prví let prob hl v b!eznu 1980. Certifikace 
pak prob hla o rok pozd ji. Tento typ byl vyráb n v n kolika variantách, mimo jiné ve verzi nákladní, 
verzi pro p!epravu VIP osob a existují také verze speciální a vojenské. Základní verze je standardn  
ur#ena pro p!epravu sedmi osob s jedním nebo dv ma #leny posádky. Kabinu lze vybavit i devíti 
sedadly pro cestující, ovšem pouze za cenu snížení kapacity zavazadlového prostoru. Kabina  
je vybavena toaletou a p!etlakovým systémem pracujícím s p!etlakem 6,5 lb/sq ft. Pohon letounu 
zajiš$uje dvojice turbovrtulových motor" Pratt & Whitney PT6A-42, z nichž každý disponuje výkonem 
634 kW. 
 
 
 
Obr. 4 , Letoun King Air B200                                               Tab. 3, Technická data letounu 
 
 
Beech King Air C90B 
Tento letoun je modernizovanou verzí letounu King Air C90, který poprvé vzlétl již v roce 1963. Oproti 
p"vodní verzi má #ty!listé vrtule, upravený interiér i pilotní kabinu v#etn  p!ístrojového vybavení. C90B 
je standardní verzí od roku 1991. 
 
Pilotní prostor je uzp"soben pro dvou#lennou posádku, kabina pak pro šest, pop!. #ty!i cestující. 
Systém p!etlakování kabiny je zdvojený, tlakový vzduch se odebírá z obou motor" a k!es klimatiza#ní 
systém vede do kabiny, která je navržena pro maximální tlakový rozdíl 5,0 lb/sq in. Letoun je opat!en 
dv ma motory PT6A-21 kanadského výrobce Pratt & Whitney. Každý z motor" má výkon 410 kW. 
 
 
 
Obr. 5, Letoun King Air C90B                                               Tab. 4, Technická data letounu 
 
Beech King Air B200 
Rozp tí k!ídel 16,61 m 
Délka 13,36 m 
Plocha k!ídla 28,15 m2 
Maximální vzletová hmotnost 5 670 kg 
Standardní prázdná hmotnost 3 714 kg 
Cestovní rychlost 533 km/h 
Dolet s rezervou IFR 3 379 km 
Praktický dostup 10 670 m 
Stoupavost v 0m MSA 747 m/min 
Maximální kabinový p!etlak 44,8 kPa 
Beech King Air C90B 
Rozp tí k!ídel 15,32 m 
Délka 10,82 m 
Plocha k!ídla 27,31 m2 
Maximální vzletová hmotnost 4 581 kg 
Standardní prázdná hmotnost 3 040 kg 
Cestovní rychlost 461 km/h 
Dolet s rezervou 45 min. 2 592 km 
Praktický dostup 9 150 m 
Stoupavost v 0m MSA 610 m/min 
Maximální kabinový p!etlak 34,5 kPa 
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Cessna 441 Conquest 
Americká továrna Cessna je sv toznámým výrobcem sportovních, cestovních a služebních letadel. 
Spole#nost Cessna Aircraft Company Inc. vznikla v USA již v roce 1927 a b hem více n ž osmdesáti 
let své existence vyprodukovala širokou !adu letoun", operujících ve všech #ástech sv ta. 
 
Model 441, obchodn  ozna#ovaný Conquest, je v"bec první turbovrtulový letoun tohoto výrobce. Jeho 
výroba zapo#ala v roce 1974 a o dva roky pozd ji již získal osv d#ení o letové zp"sobilosti. Jedná se 
o dvoumotorový letoun pro osm až jedenáct cestujících s jedno#lennou nebo dvou#lennou posádkou. 
Byly vyráb ny i verze VIP pro #ty!i osoby. Jeho konstrukce vychází z pístového modelu Titan, ze 
kterého byly použity zatahovatelné podvozky a k!ídlo, které bylo jen mírn  upraveno. Konstrukce trupu 
byla nová, s pom rn  prostornou p!etlakovou kabinou. Pohon zajiš$ují dva pro tento typ speciáln  
vyvinuté motory Garrett TPE331-8-401S. Maximální výkon jednoho tohoto motoru je 474 kW.  
Po vyrobení 353. kusu byla výroba v roce 1986 zastavena.   
 
 
 
Obr. 6, Letoun 441 Conquest                                             Tab. 5, Technická data letounu 
 
 
Ibis Ae270 Spirit HP 
V b!eznu 1997 vzniklo mezinárodní uskupení Ibis Aerospace Ltd, sestávající ze spole#ností Aero 
Vodochody a AIDC, za ú#elem spole#ného vývoje letounu Ae 270.  
 
Na tomto projektu se za#alo pracovat v #eské spole#nosti Aero již od roku 1990. Jedná se o lehký 
letoun pohán ný jedním turbovrtulovým motorem ur#ený pro p!epravu maximáln  devíti cestujících. 
Certifikace prob hla v roce 2005. Posádka je tvo!ena jedním nebo dv ma piloty. Mimo Varianty pro 
dev t cestujících byly navrženy i varianty pro šest, resp. #ty!i pasažéry, a také verze nákladní. Kabina 
je p!etlaková. Popisovaná verze HP je nejvýkonn jší verzí tohoto letounu. Pro pohon byl zvolen 
turbovrtulový motor zna#ky Pratt & Whitney a typového ozna#ení PT6A-66A o výkonu 634 kW. 
Cessna 441 Conquest 
Rozp tí k!ídel 15,04 m 
Délka 11,89 m 
Plocha k!ídla 23,56 m2 
Maximální vzletová hmotnost 4 468 kg 
Standardní prázdná hmotnost 2 631 kg 
Cestovní rychlost 520 km/h 
Dolet  3 830 km 
Praktický dostup 10 670 m 
Stoupavost v 0m MSA 744 m/min 
Maximální kabinový p!etlak 43 kPa 
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Obr. 7, Letoun Ae270 Spirit                                              Tab. 6, Technická data letounu 
 
 
Mitsubishi Marquise 
Japonský výrobce letadel Mitsubishi Jukogyo Kabushiki Kaisha, se zabývá výrobou letadel již od roku 
1920. B hem své existence vyrobil velké množství vojenských a také n kolik civilních typ". 
 
Jedním z civilních letoun" tohoto výrobce je i model Marquise, jež je poslední verzí typu MU-2, na 
n mž se za#alo pracovat v roce 1959. První prototyp vzlétl v roce 1963. Jedná se o dvoumotorový 
hornoplošník, s p!etlakovou kabinou pro maximáln  dvanáct cestujících s jedním, pop!. dv ma #leny 
posádky. Bylo vyráb no n kolik verzí, civilních i vojenských. Marquise se od p!edešlých verzí liší 
p!edevším vyšší maximální vzletovou hmotností a výkonn jší pohonnou jednotkou. Ta sestává ze 
dvou turbovrtulových motor" Garrett TPE331-10-501 o výkonu 2x 533 kW. Výroba tohoto typu 
skon#ila v roce 1983 po vyrobení 831 kus" všech verzí. 
 
 
 
    Obr. 8, Letoun Marquise                                                  Tab. 7, Technická data letounu 
 
 
Piaggio P.180 Avanti 
Vývoj tohoto letounu zapo#al v roce 1979 ve spole#nosti Learjet. Po#átkem roku 1986 byl však celý 
projekt odprodán spole#nosti Piaggio Aero Industries SpA – Italskému výrobci, jehož ko!eny sahají až 
do roku 1916. Spole#nost Piaggio se zabývá také licen#ní výrobou motor" a stavbou podsestav 
n kterých letoun" jiných výrobc". 
 
První let vykonal letoun P.180 Avanti v zá!í 1986, typové osv d#ení získal od italských a amerických 
ú!ad" v roce 1990. Jedná se o dvoumotorový obchodní letoun netradi#ní koncepce, vybavený jak 
vodorovnými ocasními plochami, tak také vodorovnými p!í*ovými plochami (tzv. triplane). Pohon 
Ibis Ae270 Spirit HP 
Rozp tí k!ídel 13,82 m 
Délka 12,23 m 
Plocha k!ídla 21,00 m2 
Maximální vzletová hmotnost 3 800 kg 
Standardní prázdná hmotnost 2 710 kg 
Max. hmotnost užit. zatížení 1 090 kg 
Cestovní rychlost 444 km/h 
Dolet s rezervou 30 min. 2 980 km 
Praktický dostup 9 140 m 
Stoupavost v 0m MSA 521 m/min 
Maximální kabinový p!etlak 30 kPa 
Mitsubishi Marquise 
Rozp tí k!ídel 11,95 m 
Délka 12,02 m 
Plocha k!ídla 16,55 m2 
Maximální vzletová hmotnost 5 250 kg 
Standardní prázdná hmotnost 3 470 kg 
Cestovní rychlost 510 km/h 
Dolet 2 583 km 
Praktický dostup 9 070 m 
Stoupavost v 0 m MSA 810 m/min 
Maximální kabinový p!etlak - 
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zajiš$ují dva turbovrtulové motory Pratt & Whitney PT6A-66 o maximálním výkonu každého z nich 
1 107 kW. Motory jsou opat!eny tla#nými vrtulemi. M"že být provozován s jedním nebo dv ma piloty. 
Po#et cestujících je maximáln  dev t, ve VIP verzi p t. V kabin  je také toaleta a kuchy)ka. 
P!etlaková soustava udržuje tlak v kabin  na hodnot  ekvivalentní hladin  mo!e až do výšky 7 315 m, 
a ve výšce 12 500 m je v kabin  tlak odpovídající výšce 1 950 m. 
 
 
 
    Obr. 9, Letoun P.180 Avanti                                              Tab. 8, Technická data letounu 
 
 
Pilatus PC-12/45 
Pilatus Aircraft Ltd, je konsorcium sestávající z n kolika spole#ností, jež vzniklo v roce 2001.  Výrobní 
program zahrnuje výrobu n kolika letoun", mimo jiné také typu PC-12. 
 
První prototyp PC-12 uskute#nil zahajovací let v kv tnu 1991, typové osv d#ení dle FAR–23 získal 
v roce 1994. Typ PC-12/45, se zvýšenou vzletovou hmotností, získal osv d#ení o letové zp"sobilosti 
v #ervenci 1996. Vyrábí se verze osobní, nákladní a smíšená. Pilotní kabina je koncipována pro dva 
piloty, letoun je však certifikován i pro lety s pouze jedním pilotem. Do kabiny osobní verze smí být 
umíst no maximáln  dev t cestujících. V uspo!ádání „Excluzive“ je možno opat!it kabinu šesti nebo 
až devíti sedadly a toaletou. Kabinu je též možno uzp"sobit pro p!epravu t!í nosítek s pacienty  
a léka!em. Kabina je p!etlaková, maximální p!etlak 40 kPa bývá obvykle omezen na 38 kPa, což 
odpovídá kabinové výšce 2 440 m v nadmo!ské výšce 7 620 m. Turbovrtulový motor Pratt & Whitney 
PT6A-67B umíst ný v p!ídi letounu má výkon 1 197 kW. 
 
 
 
     Obr. 10, Letoun PC-12/45                                                Tab. 9, Technická data letounu 
 
 
Piaggio P.180 Avanti 
Rozp tí k!ídel 14,04 m 
Délka 14,41 m 
Plocha k!ídla 16,00 m2 
Maximální vzletová hmotnost 5 239 kg 
Standardní prázdná hmotnost 3 402 kg 
Cestovní rychlost 724 km/h 
Dolet s rezervou IFR 2 700 km 
Praktický dostup 11 885 m 
Stoupavost v 0m MSA 899 m/min 
Maximální kabinový p!etlak 62 kPa 
Pilatus PC 12/45 
Rozp tí k!ídel 16,23 m 
Délka 14,40 m 
Plocha k!ídla 25,81 m2 
Maximální vzletová hmotnost 4 500 kg 
Standardní prázdná hmotnost 2 600 kg 
Cestovní rychlost 500 km/h 
Dolet s rezervou VFR 4 187 km 
Praktický dostup 10 670 m 
Stoupavost v 0m MSA 512 m/min 
Maximální kabinový p!etlak 40 kPa 
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Piper PA-42 Cheyenne III 
Historie spole#nosti Piper Aircraft Corporation se datuje k roku 1937. Byla založena ve Spojených 
státech amerických za ú#elem výroby lehkých sportovních letadel. Již v dob  svého vzniku proslula 
velmi zda!ilou konstrukcí J-3 Cup. 
 
Práce na letounu PA-42 Cheyenne III zapo#aly v roce 1977 a v roce 1980 již byly první kusy 
dodávány zákazník"m. Tento letoun je dvoumotorový turbovrtulový dolnoplošník ur#ený k p!eprav  až 
jedenácti osob pro kyvadlovou p!epravu cestujících. Obchodní verze pojme p!i zvýšeném komfortu 
šest cestujících. Stroj je certifikován pro provoz pouze s jedním pilotem. Pro pohon tohoto letounu 
slouží dva typy pohonných jednotek, u verze Cheyenne III jsou to dva motory Pratt & Whitney  
PT6A-41 a u verze Cheyenne IIIA motory PT6A-61 stejného výrobce. U obou variant je výkon snížen 
na 2x 537 kW. Krom  zmín ných verzí existují také speciální verze CHET vybavené systémem FLIR, 
jejichž dev t exemplá!" zakoupil americký protidrogový ú!ad pro denní a no#ní pozorovací lety. 
 
 
 
Obr. 11, Letoun PA-42 Cheyenne III                                         Tab. 10, Technická data letounu 
 
 
Rockwell 690B Turbo Commander 
Firma Rockwell International Corporation vznikla v USA v roce 1944 pod názvem Aero Design  
and Engineering Company. Zabývala se výrobou malých jednomotorových a dvoumotorových 
sportovních a dopravních letoun". 
 
Jedním z jejich produkt" je také letoun 690B. Tento typ je jedním z !ady dvoumotorových 
samonosných hornoplošník", ur#ených pro p!epravu p ti až deseti cestujících, jejichž vznik se datuje 
k roku 1952. Model Rockwell  690B má kabinu pro sedm cestujících v základním uspo!ádání sedadel 
a jedenáct cestujících ve velmi zhušt ném uspo!ádání. Posádku tvo!í jeden nebo dva piloti.  
P!etlaková kabina pracuje s p!etlakem zvýšeným oproti starším verzím z 30 kPa na 37 kPa. Pohon 
zajiš$ují dva motory Garrett TPE331-5-251K, každý o výkonu 527 kW. V roce 1976, tedy v dob , kdy 
byl tento typ uveden na trh, byl držitelem n kolika rychlostních rekord" FAI ve své kategorii. 
Piper PA-42 Cheyenne III 
Rozp tí k!ídel 14,53 m 
Délka 11,94 m 
Plocha k!ídla 27,22 m2 
Maximální vzletová hmotnost 5 080 kg 
Standardní prázdná hmotnost 2 898 kg 
Cestovní rychlost 410 km/h 
Dolet 4 150 km 
Praktický dostup 9 755 m 
Stoupavost v 0 m MSA 732 m/min 
Maximální kabinový p!etlak - 
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Obr. 12, Letoun Rockwell 690B                                              Tab. 11, Technická data letounu 
 
 
Rockwell 690B Turbo Commander 
Rozp tí k!ídel 14,19 m 
Délka 13,52 m 
Plocha k!ídla 24,70 m2 
Maximální vzletová hmotnost 4 630 kg 
Standardní prázdná hmotnost 2 996 kg 
Cestovní rychlost 465 km/h 
Dolet 2 725 km 
Praktický dostup 9 995 m 
Stoupavost v 0 m MSA 858 m/min 
Maximální kabinový p!etlak 37 kPa 
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2 NÁVRH KONSTRUKCE LETOUNU 
Konstrukce letounu EV-55 s p!etlakovou kabinou je do zna#né míry dán snahou o zachování  
co možná nejširšího spektra konstruk#ních díl" i celk" shodných s konstrukcí verze bez p!etlakového 
trupu (nap!. k!ídlo, ocasní plochy, podvozky). N které #ásti konstrukce je však vzhledem k integraci 
p!etlakové kabiny nutné p!epracovat. Jedná se p!edevším o konstrukci trupu, která je p!ímo vystavena 
maximálnímu tlakovému rozdílu vzduchu vn  a uvnit! letounu, a také konstrukci, jejíž zatížení je tímto 
rozdílem tlak" ovlivn no. Další odlišnosti budou také mezi výstrojí a vybavením letounu.  
 
Na konstrukci trupu je nutno p!ekonstruovat p!edevším tyto položky: 
  tvar trupu 
  potah, p!epážky, podélníky a rámy v oblasti p!etlakové #ásti trupu, 
  koncové (p!etlakové) st ny kabiny 
  dve!e (v#. nouzového východu) 
  okna 
 
Z výstroje a vybavení letounu se jedná zejména o následující soustavy: 
  klimatiza#ní a výškovou  
  nouzovou kyslíkovou  
 
Další položkou na které m"že mít p!etlakování kabiny výrazný vliv jsou: 
  motory (p!i nedosta#ujících letových výkonech vlivem odb ru vzduchu z kompresor") 
 
 
 
2.1 DRAK LETOUNU 
 
2.1.1 POŽADAVKY P$EDPIS% NA KONSTRUKCI P$ETLAKOVÉ KABINY 
Požadavky p!edpisu CS-23 na konstrukci trupu letounu, resp. kabiny letounu a jejího vybavení jsou 
velice rozsáhlé (viz lit. [12]). Z tohoto d"vodu jsou v této kapitole uvedeny pouze požadavky, které 
jsou kladené na konstrukci draku, systém" a jejich zkoušky, jenž musí být, nad rámec požadavk" 
platných pro všechny typy, spln ny u letoun" vybavených p!etlakovými kabinami. 
 
 
Pro každé p#etlakové odd!lení platí následující požadavky (CS 23.365): 
  Konstrukce letounu musí být dostate#n  tuhá, aby vydržela letová zatížení od p!etlaku  
(od nuly do maximální hodnoty, dané nastavením pojistného ventilu). 
  Musí být po#ítáno s vn jším rozložením tlak" za letu a s koncentracemi nap tí. 
  Jestliže se požaduje p!istání s kabinou p!etlakovanou, pak zatížení od p!istání musí být 
kombinováno se zatížením od p!etlaku (od nuly do maximální hodnoty dovolené b hem 
p!istání). 
  Konstrukce musí být dostate#n  pevná, aby vydržela zatížení od p!etlaku, který odpovídá 
maximální hodnot , dané se!ízením pojistného ventilu, vynásobené sou#initelem 1,33  
p!i zanedbání jiných zatížení. 
  Jestliže má p!etlaková kabina dv  nebo více odd lení, rozd lených p!epážkami nebo 
podlahou, musí být primární konstrukce navržena na ú#inky náhlého uvoln ní tlaku  
v kterémkoliv odd lení s vn jšími dve!mi nebo okny. Tato podmínka musí být vyšet!ena pro 
ú#inky, které vzniknou p!i poruše nejv tšího otvoru v odd lení. Smí se uvažovat ventila#ní 
propojení mezi odd leními. 
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Pro "elní skla, okna a p#etlakové kabiny platí následující (CS 23.775): 
  Návrh #elních skel, oken a konstrukce p!etlakových kabin letoun" musí být založen na 
faktorech, které vyjad!ují podmínky provozu ve velkých výškách, v#etn  vlivu stálého  
i st!ídavého zatížení p!etlakem, daných vlastností použitého materiálu a vlivu teplot  
a teplotních spád". 
  Uzáv r kabiny a její podstatné izola#ní #ásti u letoun" s p!etlakovou kabinou, pro které  
je požadována certifikace pro provoz nad 7 620 m (25 000 ft) v#etn , musí být podrobeny 
zvláštním zkouškám s ohledem na kombinaci vlivu stálých a st!ídavých zatížení p!etlakem  
a letových zatížení nebo musí být prokázáno spln ní požadavk" na konstrukci bezpe#nou p!i 
poruše.  
  Je-li požadována certifikace pro provoz nad 7 620 m (25 000 ft), musí být #elní skla, okenní 
panely a p!etlakové kabiny dostate#n  pevné, aby odolávaly zatížení od maximálního 
tlakového rozdílu, p"sobícího v kombinaci s rozhodujícími ú#inky aerodynamického tlaku  
a teploty po poruše kteréhokoliv nosného prvku #elního skla, okenního panelu nebo p!etlakové 
#ásti kabiny. 
 
 
Pro dve#e v p#etlakovém odd!lení platí toto (CS 23.783): 
  Musí být prost!edky k uzam#ení a zajišt ní vn jších dve!í, v#etn  dve!í pro náklad a obsluhu, 
proti neúmyslnému otev!ení dve!í za letu osobami, nákladem nebo následkem mechanické 
poruchy. 
  Musí být možno p!ímou vizuální kontrolou uzamykacího mechanismu ur#it, zda jsou vn jší 
dve!e, jejichž po#áte#ní pohyb p!i otevírání nesm !uje dovnit!, úpln  uzav!eny a zajišt ny. 
Toto musí být rozeznatelné p!i provozním osv tlení #lenem posádky pomocí ru#ní svítilny 
nebo ekvivalentního sv telného zdroje. 
  Musí být vizuální prost!edky pro upozorn ní #lena posádky, že vn jší dve!e nejsou úpln  
uzav!eny a zajišt ny. Tyto prost!edky musí být navrženy tak, aby jakákoliv porucha nebo 
kombinace poruch, která by mohla vést k chybné indikaci zav!ení a zajišt ní, byla 
nepravd podobná u dve!í, jejíchž po#áte#ní pohyb p!i otevírání nesm !uje dovnit!. 
 
 
Zkoušky p#etlakování (CS 23.843): 
  Pevnostní zkouška - celá p!etlaková kabina, v#etn  dve!í, oken, p!ekryt" kabiny a ventil", 
musí být zkoušena jako tlaková nádoba na p!etlak, který odpovídá maximální hodnot , dané 
se!ízením pojistného ventilu, vynásobené sou#initelem 1,33.  
  Funk#ní zkoušky - musí být provedena zkouška všech dve!í a nouzových východ", prokazující 
jejich správnou funkci po provedení letových zkoušek p!i rovnom rném i stup)ovitém stoupání 
a klesání rychlostmi, odpovídajícími maximu, dosažitelnému v mezích provozních omezení 
letounu až do maximální výšky, pro kterou se požaduje schválení. 
 
 
 
2.1.2 OBECNÉ KONSTRUK NÍ ZÁSADY 
N kolik obecných zásad pro konstrukci p!etlakových kabin (citováno z lit. [3].): 
 
  Proto, aby byla kabina co nejlépe ut sn na, musejí být spoje #ástí potah" a p!etlakových st n 
alespo) dvou!adé, nýtované p!es hermetik. 
  V místech p!echod" z válcové nebo kulové st ny musí být podpora, která zachytí p!ídavná 
zatížení. 
  Všechny rovné p!etlakové st ny musejí být dostate#n  vyztuženy. 
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  Musí být také po#ítáno s tím, že okna, dve!e a jejich uchycení jsou namáhána daleko více než 
u nep!etlakových kabin. 
  Pokud jsou v kabin  odd lené úseky, nap!. prostory pod podlahou nebo nad stropem, musí 
být po#ítáno s tím, že se kterýkoliv prostor poruší. 
  V konstrukci by se nem li nacházet místa s velkou koncentrací nap tí. 
  Nominální nap tí v duralové konstrukci p!etlakové kabiny p!i provozu by nem lo p!esahovat 
90 MPa . 
 
 
 
2.1.3 ÚPRAVA TVARU TRUPU 
P!etlak v p!etlakové kabin  letounu bývá nejvýznamn jší složkou zatížení trupu v její oblasti. Proto je 
oproti variant  letounu nevybaveného p!etlakovou kabinou t!eba provést úpravu geometrie trupu tak, 
aby bylo dosaženo jeho nejnižší možné hmotnosti. 
 
Nejvýhodn jším tvarem p!etlakový trup z pohledu napjatosti je válec se sférickými koncovými st nami, 
avšak takové !ešení není pro reálnou konstrukci tohoto letounu možné. Tvar trupu nep!etlakované 
verze letounu EV-55 je nazna#en na obr. 13 a obr. 14. 
 
 
 
Obr. 13, Tvar nep"etlakového trupu letounu EV-55 
 
 
 
 
 
Obr. 14, Typický pr#"ez nep"etlakového trupu letounu EV-55 (vlevo) 
           a kruhový pr#"ez dávající obdobný objem kabiny (vpravo)  
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Z t chto obrázk" je zjevné, že geometrie shodná s nep!etlakovanou verzí by u p!etlakového trupu byla 
konstruk#n  i technologicky náro#ná. Samotný pr"!ez trupu, složený z velkých tém ! rovných st n, 
není vhodný. P!etlak uvnit! kabiny by zp"soboval velké ohybové momenty na p!epážkách  
i podélnících, výsledkem #ehož by byla zbyte#n  vysoká hmotnost konstrukce. Avšak na pr"!ez trupu 
má vliv více #asto protich"dných požadavk". Mimo aerodynamické a pevnostní hledisko, z nichž,  jak 
již bylo uvedeno, je nejvýhodn jší pr"!ez kruhový, je také pot!eba zajisti posádce a cestujícím jistou 
míru cestovního komfortu. Z tohoto hlediska by byl nejvýhodn jším pr"!ezem trupu tvarov  blízký 
#tverci nebo obdélníku. 
 
Práv  díky výhodnému pr"b hu zatížení od vnit!ního p!etlaku je kruhový pr"!ez typický pro v tší  
a velké dopravní letouny, u nichž je díky dostate#n  velkému pr"m ru pr"!ez kabiny tém ! 
obdélníkový. U malých letoun", ur#ených pro ve!ejnou dopravu cestujících, tedy letoun" shodné 
kategorie jako EV-55, je však #asto nutné nalézt ur#itý kompromis. P!íkladem takovýchto kompromis" 
jsou charakteristické pr"!ezy trup" n kterých z letoun" uvedených v kapitole 1.3 nazna#ené na  
obr. 15. 
 
 
 
Obr. 15, Typické pr#"ezy trupu konkuren!ních letoun# 
 
 
Na obr. 14 je zobrazeno, jak by vypadal kruhový pr"!ez trupu u letounu EV-55. Je z!ejmé, že tento 
tvar není akceptovatelný, nebo$ vlivem malé ší!ky trupu na úrovni podlahy neposkytuje cestujícím 
dostate#ný prostor pro nohy a zárove) neumož)uje plné využití ší!ky kabiny, následkem #ehož je 
pom rn  úzká uli#ka. Kompromis mezi tímto pr"!ezem a pr"!ezem nep!etlakované kabiny EV-55 je 
tvar na obr. 16. Na obr. 17 je uveden již upravený trup, u n jž je podstatná #ást kabiny prizmatická, 
což zna#n  zjednodušuje výrobu. Další vhodnou úpravou, která zjednodušuje konstrukci a snižuje její 
výslednou hmotnost,  je použití dve!í sestávajících z nižšího po#tu odd lených #ástí. Stejn  jako dve!e 
i okna musejí být dimenzovány tak, aby spolehliv  odolaly zatížení od p!etlaku. Z tohoto d"vodu  
je navržen v tší po#et menších oken.    
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Obr. 16, Charakteristický pr#"ez p"etlakového trupu letounu EV-55   
 
 
 
 
Obr. 17, Tvar p"etlakového trupu letounu EV-55 
 
 
 
2.1.4 VOLBA P$ETLAKOVANÝCH PROSTOR LETOUNU 
Volba p!etlakovaného prostoru trupu ovliv)uje celkovou hmotnost konstrukce, stejn  tak, jako jejího 
konstruk#ního !ešení. Prostory pro posádku a cestující je bezpodmíne#n  nutné p!etlakovat, avšak 
v trupu letounu se nacházejí i další prostory, u kterých je vhodné jejich p!etlakování zvážit. Jsou to 
nap!íklad zavazadlové prostory, prostory mezi podlahou a spodním potahem trupu a u navrhovaného 
letounu, kv"li uložení pr"b žného k!ídla, také prostory mezi stropem kabiny a horním potahem trupu. 
Volbu p!etlakových je tedy možno rozd lit do dvou #ástí.  
 
Jednak rozhodnout o tom, zda je výhodn jší p!etlakovat po vzoru n kterých konkuren#ních letoun" 
také zavazadlové prostory, resp. v tomto p!ípad  alespo) zadní zavazadlový prostor, který by tak 
z"stal p!ístupný i za letu, nebo zda je výhodn jší oba zavazadlové prostory nep!etlakovat a odd lit je 
od kabiny p!etlakovými st nami. Tato problematika je !ešena v kapitole 3 na základ  odhad" nár"stu 
hmotnosti u obou zmín ných variant. Výsledek jasn  ukazuje, že varianta po#ítající s odd lením 
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zavazadlových prostor od p!etlakované kabiny p!etlakovou st nou vede k úspo!e hmotnosti 
konstrukce letounu, a proto je vyhodnocena jako výhodn jší.  
 
Obdobným zp"sobem je také možné vyhodnotit výhodnost #i nevýhodnost p!etlakování 
podpodlahových a nadstropních prostor. Nejjednodušší zp"sob vyhodnocení t chto variant je 
nazna#en v kapitole 4.2. Na základ  získaných výsledk" je možné prohlásit za vhodn jší p!etlakování 
celého pr"!ezu trupu, tzn. jak samotnou kabinu, tak i prostory v trupu nad a pod ní, protož taktéž 
vedou k nižší hmotnosti konstrukce.  
 
Jako p!etlakované prostory jsou tedy zvoleny všechny uzav!ené prostory v trupu, nacházející se mezi 
p!ední a zadní p!etlakovou st nou, umíst nou mezi kabinou a p!íslušným zavazadlovým prostorem. 
Ani jeden ze zavazadlových prostor není p!etlakován, oba jsou pouze vyh!ívány. Vzhledem ke 
konstruk#nímu uspo!ádání letounu se však v této #ásti trupu nachází n kolik míst, které není možné 
hermeticky uzav!ít, a tudíž ani p!etlakovat. T mito místy jsou šachta pro válec p!edního podvozku, 
šachty hlavních podvozk" a vý!ez v trupu nutný pro uložení k!ídla.  
 
P!ehled prostor, ur#ených k p!etlakování, je na obr. 18 nazna#en šedou plochou. 
 
 
 
 
 
Obr. 18, P"etlakované prostory v trupu letounu 
 
 
 
 
2.1.5 USPO$ÁDÁNÍ ELEMENT% NOSNÉ KONSTRUKCE 
Prakticky všechny dopravní letouny, vybavené p!etlakovou kabinou, mají trup polosko!epinové 
konstrukce. Jejich konstrukce je oproti nep!etlakovaným letoun"m výrazn  více vyztužena podélnými  
i p!í#nými výztuhami. To je zp"sobeno práv  zatížením konstrukce, zp"sobeným p!etlakem uvnit! 
kabiny. V p!íloze 1 je uvedeno n kolik nákres" konstrukcí trup" letoun" vybavených p!etlakovou 
kabinou. 
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Podrobná analýza uspo!ádání nosné konstrukce trupu vhodného pro p!etlakovou kabinu 
navrhovaného letounu je svým rozsahem vhodná spíše k samostatné práci, než aby byla pouze 
jednou z mnoha podkapitol tohoto dokumentu. Proto byl jako zdroj pro prvotní návrh uspo!ádání 
nosné konstrukce trupu zvolen statistický rozbor, uvedený v tab. 12 (vzdálenosti mezi podélníky  
a p!epážkami jsou pouze p!ibližné).  
  
Letoun 
Celkový po#et 
podélník" 
Pr"m rná 
vzdálenost mezi 
podélníky 
Pr"m rná 
vzdálenost mezi 
p!epážkami 
  nSTR [-] lSTR [mm] lP(EP [mm] 
Ae 270 30 140 340 
Beech B200 30 150 250 
Cessna 4441 30 140 220 
Pilatus PC/12/45 - 165 220 
  
Tab. 12, Uspo"ádání nosného systému trupu n kterých p"etlakovaných letoun# 
 
 
Na základ  t chto údaj" a s p!ihlédnutím ke konstrukci trupu nep!etlakované verze letounu EV-55 
bylo zvoleno takové uspo!ádání podélného a p!í#ného systému, jaké je uvedeno v tab. 13. 
 
Letoun 
Celkový po#et 
podélník" 
Pr"m rná 
vzdálenost mezi 
podélníky 
Pr"m rná 
vzdálenost mezi 
p!epážkami 
  nSTR [-] lSTR [mm] lP(EP [mm] 
EV-55 (nep!etlak.) 24 280 460 
EV-55 (p!etlak.) 30 200 230 
  
Tab. 13, Uspo"ádání nosného systému trupu letounu EV-55 
 
 
Pro lepší p!edstavu je toto uspo!ádání nazna#eno na obr. 19. 
 
 
 
2.1.6 VOLBA MATERIÁL% 
Navrhovaná konstrukce je celokovová, duralová. Na základ  informací nalezených v lit. [13] byl  
na potah a p!epážky zvolen materiál 2024-T3 a na podélníky materiál 7075-T6. Mechanické vlastnosti 
t chto materiál" jsou uvedeny v tab. 14. 
 
Materiál   2024-T3 7075-T6 
Mez pevnosti v tahu RM [MPa] 450 550 
Mez kluzu v tahu RP0.2 [MPa] 275 490 
Mez pevnosti ve smyku RMS [MPa] 275 330 
Mez pevnosti v tlaku RMD [MPa] 900 1100 
Modul pružnosti v ohybu E [MPa] 72000 72000 
Modul pružnosti ve smyku G [MPa] 27000 27000 
Poissonovo #íslo ! [ - ] 0.33 0.33 
Hustota " [kg/m3] 2850 2850 
 
Tab. 14, Mechanické vlastnosti materiál# 2024-T3 a 7075-T6 
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Obr. 19, Uspo"ádání podélného a p"í!ného systému trupu 
 
 
 
2.1.7 NÁVRH N&KTERÝCH KONSTRU NÍCH PRVK% 
Tato podkapitola je zam !ena na návrh možných konstruk#ních !ešení n kterých konstruk#ních #ástí. 
 
 
P#ední p#etlaková st!na 
Konstrukce p!ední p!etlakové st ny je dána prostorovými možnostmi. Protože tato st na d lí kabinu 
od na ni p!ímo navazujícího zavazadlového prostoru, musí být rovinná. Je tvo!ena plechem 
vyztuženým p ti svisle orientovanými Z profily. Vyztužení st ny je zajišt no také podlahou pilotního  
a podlahou zavazadlového prostoru. Ve spodní #ásti jsou ke st n  p!ichyceny záv sy p!edního 
podvozku a mezi nimi otvor pro válec, který jej ovládá. Na st n  jsou také instalovány p!ední 
vypoušt cí a pojistné ventily, a s nimi i rozvod vzduchu do p!edního zavazadlového prostoru  
(viz kap. 2.2).  
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Obr. 20, P"ední p"etlaková st na (pohled zep"edu) 
 
 
Zadní p#etlaková st!na 
Zadní p!etlaková st na je obdobné konstrukce jako p!ední, je taktéž rovinná. U letoun" této kategorie 
je to standardní !ešení. Je tvo!ená plechem, vodorovnými výztuhami a dv ma hlavními svislými 
nosníky. V horní #ásti jsou op t vypoušt cí a p!etlakové ventily, v dolní pak pod úrovní podlahy 
ut sn né pr"chody !ízení, elektrické a hydraulické soustavy apod.  
 
 
 
Obr. 21, Zadní p"etlaková st na (pohled zezadu) 
 
 
Podlaha a strop kabiny 
Podlaha je !ešena jako nosníková konstrukce, tzn. že je složena z  plechu o tlouš$ce 1,2 mm 
vyztuženého podéln  kolejnicemi pro uchycení seda#ek a v ose tropu jednou podélnou výztuhou. 
Plech i podélný systém podlahy jsou upevn ny na nosníky, které jsou pevn  spojeny s p!epážkou  
(viz obr. 22).  
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Protože letoun EV-55 je hornoplošník, je výška kabiny (poloha stropu) dána prostorem pot!ebným pro 
uložení k!ídla ve st!ední #ásti trupu. Navíc, mimo jiné musí být mezi k!ídlem a užitným prostorem 
kabiny umíst ny prvky klimatiza#ní a kyslíkové soustavy. Možný zp"sob !ešení stropu je uveden na 
obr. 22 a obr. 23. Stropní panely jsou p!ipevn ny k rámové konstrukce složené z tvarovaných profil".  
V krajních polích mezi potahem trupu a vnit!ní st nou kabiny v podlaze i stropu musí být otvory 
umož)ující vyrovnávání tlak" v jednotlivých prostorách. 
 
 
 
 Obr. 22, Konstrukce podlahy a stropu (prizmatická !ást trupu, pohled zep"edu) 
 
 
 
 
 Obr. 23, Konstrukce podlahy a stropu (centroplán, pohled zep"edu) 
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2.2 NÁVRH KLIMATIZA NÍ A VÝŠKOVÉ SOUSTAVY 
U letoun" ur#ených pro provoz v malých nadmo!ských výškách není rozdíl tlaku vzduchu na zemi  
a v cestovní výšce natolik výrazný, aby m l významný vliv na pohodlí #lov ka a bezpe#nost letu. 
Z tohoto d"vodu nemusí být takové letouny p!etlakovým systémem vybaveny. Avšak má-li letoun létat 
ve v tších výškách (p!edpis uvádí více n ž 15 000 ft, tj. cca 4 600 m), je nezbytné jej p!etlakovanou 
kabinou vybavit. 
 
Soustava zajiš$ující klimatizaci kabiny a zárove) i její p!etlakování se nazývá tzv. komplexní 
klimatiza#ní a výšková soustava. Hlavním úkolem této soustavy je vytvo!ení pro #lov ka p!ijatelných 
podmínek v kabin  letounu jak za letu, tak také p!i stání a pojížd ní. Tím se rozumí nejen zajišt ní 
vhodné teploty, vlhkosti a tlaku vzduchu uvnit! kabiny, ale také jeho nezbytnou a dostate#nou vým nu.  
 
 
 
Obr. 24, Obecné schéma klimatiza!ní soustavy 
 
 
 
2.2.1 POŽADAVKY P$EDPIS% NA SOUSTAVY ZAJIŠ'UJÍCÍ P$ETLAKOVÁNÍ A KLIMATIZACI 
KABINY 
V této kapitole jsou uvedeny požadavky p!edpisu CS-23 pro kategorii Normal (citováno z lit. [12])  
na konstrukci a zkoušky soustav zajiš$ujících ventilaci a p!etlakování. 
 
 
P#etlakové kabiny (CS 23.841) 
  Požaduje-li se schválení pro provoz nad 7 620 m (25 000 ft), musí být letoun v p!ípad  
jakékoliv pravd podobné poruchy nebo selhání p!etlakové soustavy, schopen udržet v kabin  
tlakovou výšku alespo) 4 572 m (15 0000ft). 
  P!etlakové kabiny musí mít alespo) následující ventily, ovládání a ukazatele k !ízení tlaku  
v kabin : 
o Dva tlakové vypoušt cí pojistné ventily k automatickému omezení p!etlaku na p!edem 
stanovenou hodnotu p!i maximální dodávce ze zdroje tlaku. Spojená kapacita 
vypoušt cích ventil" musí být tak velká, aby porucha kteréhokoliv z ventil" nezp"sobilo 
zna#né zvýšení p!etlaku. P!etlak je kladný, je li vnit!ní tlak v tší než vn jší. 
o Dva zp tné p!etlakové pojistné ventily (nebo jejich ekvivalent) k automatickému 
zabrán ní vzniku negativního rozdílu tlak", který by poškodil konstrukci. Jeden ventil je 
však dosta#ující v p!ípad , je-li taková konstrukce, že spolehliv  vylou#í selhání. 
o Za!ízení, kterým m"že být p!etlak rychle vyrovnán. 
o Automatický nebo ru#ní regulátor k !ízení sání nebo výfuku vzduchu nebo obojího,  
pro udržení požadovaného vnit!ního tlaku vzduchu a rychlosti proudu vzduchu. 
o P!ístroje, ukazující pilotovi p!etlak, tlakovou výšku v kabin  a rychlost zm ny tlakové 
výšky v kabin . 
o Ukazatel upozor)ující na stanovišti pilota, je-li  p!ekro#ena bezpe#ná nebo p!edem 
nastavená hodnota p!etlaku a je-li p!ekro#ena v kabin  tlaková výška 3 048 m  
(10 000 ft). 
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o Upozor)ující štítek pro pilota, není-li konstrukce navržena pro p!etlak až do maximálního 
nastavení pojistného ventilu v kombinaci se zatížením p!i p!istání. 
o Prost!edky k zastavení otá#ek kompresoru nebo odvedení proudu vzduchu z kabiny, 
jestliže pokra#ující otá#ení kabinového kompresoru pohán ného motorem nebo 
pokra#ující tok vzduchu z kteréhokoliv kompresoru, vytvá!í v p!ípad  selhání nebezpe#í. 
 
 
Soustava pro odb!r tlakového vzduchu z motor(, musí spl)ovat tyto požadavky (CS 23.1111): 
  Nesmí vzniknout nebezpe#í, dojde-li kdekoliv mezi výstupem z motoru a agregátem letounu, 
používajícím tlakový vzduch z motoru, k prasknutí nebo poruše potrubí. 
  Musí být stanoven vliv maximálního odb ru tlakového vzduchu na výkony motoru letounu. 
  Porucha mazací soustavy motoru nesmí zp"sobit nebezpe#né zne#išt ní vzduchové soustavy 
kabiny. 
 
 
Pro v!trání platí tyto požadavky (CS 23.831): 
  Všechna odd lení pro posádku i cestující, musí být vhodn  v trána. Koncentrace kysli#níku 
uhelnatého nesmí p!ekro#it pom r 1 díl na 20 0000 díl" vzduchu. 
  U letoun" s p!etlakovou kabinou musí být vzduch pro v trání prostoru pro posádku a cestující 
prost všech škodlivých a nebezpe#ných koncentrací plyn" a par p!i normálním provozu  
a v p!ípad  p!im !en  pravd podobné poruchy nebo selhání ventilace, topení, p!etlakování 
nebo jiných soustav a vybavení. Jestliže je p!im !en  pravd podobné nahromad ní 
nebezpe#ného množství kou!e v prostoru kabiny, musí být okamžit  proveden odvod kou!e 
po#ínaje plným p!etlakováním a bez dekomprese pod bezpe#nou mez. 
 
 
Musí být provedeny následující funk"ní zkoušky p#etlakování (CS 23.843): 
  Funk#ní a kapacitní ventil" pozitivního i negativního p!etlaku a nouzových vypoušt cích ventil" 
za ú#elem napodobení vliv" uzav!ených regula#ních ventil". 
  Zkoušky p!etlakové soustavy, aby byla prokázána správná funkce za všech možných 
podmínek tlaku, teploty a vlhkosti až do maximální výšky, pro kterou se požaduje schválení. 
  Letové zkoušky k prokázání výkonu zdroje tlaku, regulátor" tlaku a pr"toku, ukazatel"  
a výstražné signalizace p!i rovnom rném i stup)ovitém stoupání a klesání rychlostmi, 
odpovídajícími maximu, dosažitelnému v mezích provozních omezení letounu až do maximální 
výšky, pro kterou se požaduje schválení. 
 
 
Požadavky na zkoušky p#etlakové soustavy (CS 23.1438): 
  &ásti p!etlakové soustavy musí být zkoušeny na odolnost proti prasknutí 2,0 násobkem 
normálního provozního tlaku a zkoušením tlakem, jenž je 1,5 násobkem maximálního 
normálního provozního tlaku. 
  Rozbor nebo kombinace rozboru a zkoušky m"že nahradit zkouškou požadovanou dle výše 
uvedeného, jestliže letecký ú!ad uzná, že je ekvivalentní požadované zkoušce. 
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2.2.2 KONSTRUKCE KLIMATIZA NÍ A VÝŠKOVÉ SOUSTAVY 
Nejprve je t eba uvést, že u navrhovaného letounu p ichází v úvahu pouze p etlaková soustava 
ventila!ního typu. Níže je uveden její stru!ný popis.  
 
 
Zdroj tlakového vzduchu 
V praxi existují dva druhy zdroj" stla!eného vzduchu, používaných pro p etlakování, resp. ventilaci 
p etlakové kabiny letounu. U proudových motor" bývá používán výhradn# odb#r z kompresoru 
motoru, v závislosti na jeho režimu bu$to vysokotlakého nebo nízkotlakého. U pístových motor", 
u nichž toto  ešení není konstruk!n# možné, je nutné použít samostatný kompresor. Tento kompresor 
bývá p evážn# odst edivý a m"že být pohán#ný bu$ p ímo pístovým motorem, nebo vlastním 
elektromotorem. V p ípad# turbovrtulového motoru jsou možné a používané ob# varianty. Názory na 
výhody použití jedné !i druhé se v odborných literaturách r"zní, avšak obecn# lze  íci, že pro malé 
letouny je výhodn#jší odb#r vzduchu p ímo z motoru. D"vod je ten, že malé množství vzduch nemá u 
t#chto letoun" významný vliv na výkony letounu. Oproti tomu použití samostatného kompresoru  
(v tomto p ípad# dvou – jeden na každý motor) vede ke zvýšení prázdné hmotnosti letounu. Tento 
nár"st je tím významn#jší, !ím je samotný letoun leh!í.   
 
Z uvedených d"vod" bude u navrhovaného letounu zdrojem tlakového vzduchu poslední stupe% 
kompresoru obou motor". 
 
 
Úprava teploty, vlhkosti, tlaku a pr to!ného množství vzduchu 
Teplota vzduchu je  ízena sm#šováním teplého a studeného proudu vzduch ve sm#šova!i. Toto 
za ízení pracuje tak, že neovliv%uje celkový pr"tok teplého a studeného proudu, m#ní se tedy pouze 
vzájemný pom#r pr"to!ného množství obou proud". Teplý vzduch je získáván p ímo z motor", 
v jejichž kompresoru se zárove% se stla!ením také oh ívá. Jeho teplota se v závislosti na režimu 
motoru pohybuje mezi 120 až 270 °C. &ást tohoto vzduchu je vedena p ímo do sm#šova!e, a !ást do 
turbochladi!e, jehož funkcí je ochlazení teplého vzduchu na teplotu nižší, než je teplota okolí. 
Ochlazení probíhá zpravidla ve dvou tepelných vým#nících, v nichž teplý vzduch odevzdá podstatnou 
!ást tepla náporovému vzduchu, a expanzní turbín#, v níž vlivem expanze dojde k podchlazení 
vzduchu pod teplotu okolí. Protože p i ochlazování vzduchu kondenzuje vlhkost, je ihned za 
turbochladi! napojen odlu!ova! vody, který p ebyte!nou vlhkost ze vzduchu odstraní. Teplý i takto 
upravený chladný proud se smísí ve sm#šova!i tak, aby byla dosažena požadovaná teplota do kabiny 
vstupujícího vzduchu. Tato teplota se pohybuje mezi 18 a 24 °C. Sm#šova! je  ízen  ídící elektronikou 
na základ# teplot nam# ených tepelnými sníma!i v potrubí za sm#šova!em i v prostorách kabiny 
letounu. Pokud je zapot ebí, je vzduch následn# op#t zvlh!en na požadovanou vlhkost (ta se 
pohybuje mezi 30 % a 60 %) a rozveden do kabiny letounu. 
 
Tlak vzduchu je ovládán vypoušt#cími ventily, které mohou být  ízeny manuáln# nebo automaticky 
 ídící elektronikou dle p edem navoleného programu. 'ízen je nejen p etlak vzduchu v kabin#,  
ale také rychlost zm#ny tlaku v kabin#, která by nem#la p ekro!it hodnotu 24 Pa/s. 
 
Pr"to!né množství vzduchu  ídí regula!ní ventil napojený na  ídící elektroniku. Pr"to!né množství je 
regulováno automaticky v závislosti na p etlaku, v p ípad# pot eby m"že být ovládáno manuáln#  
(p i pot eb# rychlé vým#ny vzduchu v kabin#).  
 
 
P"ívod vzduchu do kabiny 
Vlastní rozvod je rozd#len do dvou v#tví. Jedna zabezpe!uje p ívod vzduchu k pilot"m a slouží také 
jako zdroj teplého vzduchu pro odmlžování p edních oken. Druhá v#tev p ivádí !erství vzduch 
k cestujícím. V kabin# cestujících jsou hlavní vývody umíst#ny nad podlahou po stranách kabiny a nad 
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hlavami pasažér" tak, aby bylo dosaženo co možná nejú!inn#jší a nejrovnom#rn#jší klimatizace 
kabiny. P erozd#lení proudu vzduchu mezi piloty a cestující je realizováno rozvád#cí klapkou. 
 
 
Odvod vzduchu z kabiny, vyh"ívání zavazadlových prostor 
Již využitý (!áste!n# vydýchaný) vzduch je odvád#n z kabiny potrubím ústícím ve strop#. Toto potrubí 
vede vzduch ke dv#ma vypoušt#cím ventil"m umíst#ných po jednom na p ední a zadní p etlakové 
st#n#. Mimo tyto ventily jsou ve stejných místech umíst#ny také p etlakové a podtlakové pojistné 
ventily, nastavené na p íslušnou hodnotu p etlaku, resp. podtlaku. Jejich úkolem je zabránit destrukci 
trupu v p ípad# poruchy vypoušt#cích ventil". 
 
Za t#mito ventily je tlak vzduchu již shodný s tlakem atmosférickým, a protože má stále dostate!nou 
teplotu, je využit k vyh ívání nep etlakovaných zavazadlových prostor. Primárn# je vzduch veden do 
zavazadlových prostor, z nichž je odvád#n mimo letoun. Z d"vod" vyšší bezpe!nosti (p i ucpání ústí 
by nastalo postupné zvyšování tlaku v t#chto prostorech) je tento vzduch možno odvést od 
vypoušt#cích ventil" k vývod"m letounu obtokovou v#tví.  
 
 
Na obr. 26 je uvedeno blokové schéma propojení jednotlivých prvk" celé soustavy. Na obr. 25 je pak 
nazna!en princip ovládání a regulace soustavy.   
 
 
 
Obr. 25, Blokové schéma ovládání a regulace klimatiza ní soustavy 
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Obr. 26 , Blokové schéma klimatiza ní soustavy 
 
Letecký ústav  FSI VUT v Brn#    
 Návrh dvoumotorového letounu kategorie pro sb#rnou dopravu 
38 
Instalace klimatiza!ní soustavy  
Jeden z možných zp"sob" rozmíst#ní jednotlivých sou!ástí systému je nazna!eno na obr. 27  
a obr. 28. 
 
Odkaz Sou!ást 
1 kompresor pravého motoru 
2 kompresor levého motoru 
3 uzavírací a jednosm#rný ventil pravého motoru 
4 uzavírací a jednosm#rný ventil levého motoru 
5 regula!ní ventil 
6 turbochladi! a odlu!ova! vody 
7 sm#šova! 
8 zvlh!ova! 
9 sníma! teploty a sníma! tlaku 
10 klapka pilot – cestující 
11 klapka okno – nohy 
12 vývod vzduchu u nohou pilot" 
13 vývod vzduchu pro odmlžování !elních skel 
14 vývod vzduchu nad hlavami pilot" a cestujících 
15 vývod vzduchu u nohou cestujících 
16 panel ovládání a indikace 
17 Vývod vzduchu z kabiny 
18 p ední vypoušt#cí a pojistné ventily 
19 zadní vypoušt#cí a pojistné ventily 
20 vývod vzduchu do p edního zavazadlového prostoru 
21 vývod vzduchu z p edního zavazadlového prostoru 
22 vývod vzduchu z letounu 
23 vývod vzduchu do zadního zavazadlového prostoru 
24 vývod vzduchu ze zadního zavazadlového prostoru mimo letoun 
 
Tab. 15, Legenda k obr. 27 a obr. 28 
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Obr. 27, Návrh zástavby klimatiza ního systému – úprava a p!ívod vzduchu do kabiny   
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Obr. 28, Návrh zástavby klimatiza ního systému – odvod vzduchu z kabiny   
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2.2.3 PR#B$H P%ETLAKOVÁNÍ 
Pr"b#h p etlakování je z ejmý z obr. 30. Ve výškách nižších než je zvolená referen!ní kabinová výška 
H’, je v kabin# tlak shodný s tlakem vn#jší atmosféry. Poté, co letoun tuto výšku p i stoupání p ekro!í, 
je kabinový tlak udržován na konstantní hodnot# odpovídající referen!ní kabinové výšce H’, tzn. že p i 
rostoucí výšce letu roste i kabinový p etlak. Po dosažení maximálního kabinového p etlaku  pKABmax je 
tento p etlak v kabin# udržován, a kabinový tlak se pat i!n# snižuje. 
 
Referen!ní kabinová výška H’ byla zvolena s ohledem na komfort cestujících a namáhání konstrukce 
letounu, dle lit. [9]. 
 
 
Vstupní návrhové parametry  
! Maximální provozní výška letu    m7620ft25000H maxprov ""  
! Maximální dovolená provozní kabinová výška  m4,2438ft8000HKABdov ""  
! Referen!ní kabinová výška    m2000'H "  
! Referen!ní teplota vzduchu v kabin#   K15,294C21TKAB "#"  
! Minimální tok vzduchu v kabin# na osobu  1130v os.min.ft10Q
$$"  
! Maximální po!et osob na palub#   11nPAS "  
 
 
Maximální provozní hodnota kabinového p"etlaku  pKABmax 
Minimální hodnota kabinového p etlaku, pot ebného pro schválení provozu do nadmo ské výšky 
 7 620 m se vypo!te ze vztahu:  
maxprovKABdovKABpot! ppp $"   
Kde pKABdov je minimální povolený tlak v kabin# letounu, který odpovídá maximální povolené kabinové 
výšce HKABdov: 
 Pa4,752624,2438
15,288
0065,0
1101325pH
T
L
1pp
0065,0053,287
80665,9
KABdov
LR
0g
KABdov
0
0KABdov "%
&
'
(
)
*
+
$
,+"%%
&
'
((
)
*
+,+"
++
$
  
A pprovmax je atmosférický tlak v maximální provozní výšce letu: 
Pa9,376007620
15,288
0065,0
1101325H
T
L
1pp
0065,0053,287
80665,9
LR
0g
maxprov
0
0maxprov "%
&
'
(
)
*
+
$
,+"%%
&
'
((
)
*
+,+"
++
$
 
Po dosazení do defini!ního vztahu se vypo!te minimální hodnota kabinového p etlaku: 
Pa5,376619,376003,75262ppp maxprovKABdovKABpot! "$"$"  
Na základ# této hodnoty volím maximální provozní hodnotu p etlaku následovn#: 
MPa038,0Pa38000p maxKAB ""  
 
 
Závislost kabinového p"etlaku na výšce letu   
Celý pr"b#h p etlakování je možné rozd#lit na t i !ásti. První !ást je definována rozmezím výšek  
od 0 m MSA po výšku H’. V této oblasti je kabinový p etlak nulový: 
- . Pa0H'HpKAB "/  
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Druhá !ást je v rozmezí výšek H’ a H’’. Kabinový p etlak v t#chto výškách lze vypo!íst následovn#:  
- . - . pH"H'HpH"H'Hp KABKAB $//"//  
Kde výška H” (viz obr. X) je definována následovn#: 
m6925
0065,0
15,288
1
101325
380002,79495
L
T
1
p
p'p
"H
256,5
1
0256,5
1
0
maxKAB "
$
+
0
0
0
1
2
3
3
3
4
5
$%
&
'
(
)
* $
"+
0
0
0
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3
3
4
5
$%%
&
'
((
)
* $
"
 
 
Tlak pKAB(H’<H<H’’) je kabinový tlak udržovaný v kabin# letounu v rozmezí výšek H’ a H”:  
- . Pa2,794952000
15,288
0065,0
12256,1'H
T
L
1p"HH'Hp
053,2870065,0
80665,9
RL
0g
0
0KAB "%
&
'
(
)
*
+
$
,+%%
&
'
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)
*
+,+"//
++
$
  
A tlak p je atmosférický tlak v uvažované výšce letu (nap . pro 5 000 m) je: 
Pa9,540195000
15,288
0065,0
12256,1H
T
L
1pp
053,2870065,0
80665,9
RL
0g
0
0 "%
&
'
(
)
*
+
$
,+"%%
&
'
((
)
*
+,+"
++
$
 
Kabinový p etlak mezi výškami H’ a H” (ve výšce 5 000 m MSA) je tedy: 
- . - . Pa3,254759,540192,79495pH"H 'HpH"H'HpKAB "$"$//"//  
Ve t etí !ásti, ve výškách v#tších jak H’’, je udržován konstantní kabinový p etlak na maximální 
provozní hodnot#:  
- . Pa38000pH"Hp maxKABKAB ""6      
Pr"b#h kabinového p etlaku na výšce letu je z ejmý z následujícího obrázku: 
Hprovm axH' H"
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Obr. 29, Závislost p!etlaku na výšce letu 
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Závislost tlaku vzduchu v kabin& letounu na výšce letu 
Tlak v kabin# do nadmo ské výšce H’ je roven atmosférickému tlaku v dané výšce. Vztah pro jeho 
výpo!et je následující (jako p íklad je uveden výpo!et pro výšku 1 000 m MSA):  
- . Pa6,898741000
15,288
0065,0
12256,1H
T
L
1pH'Hp
053,2870065,0
80665,9
RL
0g
0
0KAB "%
&
'
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+,+"/
++
$
  
Tlak v kabin# v rozmezí výšek H’ a H’’ je konstantní a odpovídá hodnot# vypo!tené výše:   
- . 2,79495H"H'HpKAB "//  
Tlak v kabin# ve výšce v#tší jak H’’ se vypo!te (nap . pro výšku 7 000 m) takto: 
- . maxKAB
RL
0g
0
0KAB pHT
L
1pH"Hp  ,%%
&
'
((
)
*
+,+"6
+
$
 
- . Pa7,79060380007000
15,288
0065,0
12256,1H"Hp
053,2870065,0
80665,9
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+   
Kabinová výška odpovídající kabinovému tlaku se vypo!ítá takto: 
- . - . m1,2044
0065,0
15,288
1
101325
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L
T
1
p
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Pr"b#h kabinového tlaku je následující: 
Hprovm axH' H"
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Obr. 30, Závislost atmosférického a kabinového tlaku na výšce letu 
 
 
Letecký ústav  FSI VUT v Brn#    
 Návrh dvoumotorového letounu kategorie pro sb#rnou dopravu 
44 
Závislost množství vzduchu proudícího kabinou na výšce letu 
Celkový objemový tok vzduchu proudícího kabinou je dán maximálním po!tem osob na palub#: 
131
PAS0vv s.m0519,0min.ft1101110nQQ
$$ ""+"+"  
Množství vzduchu odebíraného z motor" má negativní vliv na jejich výkonnost. Pro vyšet ení výkon" 
letounu, resp. pohonných jednotek, je t eba zjistit, jak velké množství vzduchu je nutné z motor" 
odebírat, aby byl spln#n požadavek na v#trání kabiny. Vzhledem ke skute!nosti, že pro zjišt#ní 
výkonnosti motor" je pot eba znát hmotnostní tok vzduchu, a minimální požadovaný tok vzduchu 
proudícího kabinou je tok objemový, je nezbytné provedení následujícího výpo!tu (pro ilustraci je 
uveden výpo!et pro výšku 0 m MSA, kdy je Qm nejv#tší): 
 1
KAB
KAB
vm s.g30,6215.294053,287
101325
0425,0
TR
p
QQ $"
+
+"
+
+"   
Pro ur!ení provozních charakteristik pohonných jednotek je t eba znát množství stla!eného vzduchu, 
odebíraného z kompresor" motor". P i rozd#lení celkového množství rovnom#rn# na oba motory, 
bude hmotnostní tok vzduchu odebíraného z jednoho motoru:    
1m
)MOT(m s.g15,312
30,62
2
Q
Q $"""  
 
Pr"b#h hmotnostního toku: 
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Obr. 31, Závislost hmotnostního toku vzduchu v kabin" na výšce letu 
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Závislost vypo!tených veli!in na výšce letu: 
 
Výška 
letu 
Kabinový 
p etlak 
Kabinový 
tlak 
Kabinová 
výška 
Hmotnostní tok 
vzduchu 
H [m]   pKAB [Pa] pKAB [Pa] HKAB [m] Qm [g.s
-1] 
0 0 101325.0 0 50.97 
250.0 0 98357.5 250.0 49.48 
500.0 0 95460.8 500.0 48.02 
750.0 0 92633.6 750.0 46.60 
1000.0 0 89874.6 1000.0 45.21 
1250.0 0 87182.4 1250.0 43.86 
1500.0 0 84556.0 1500.0 42.54 
1750.0 0 81994.0 1750.0 41.25 
2000.0 0 79495.2 2000.0 39.99 
2615.6 5891.3 79495.2 2000.0 39.99 
3231.3 11424.0 79495.2 2000.0 39.99 
3846.9 16615.0 79495.2 2000.0 39.99 
4462.5 21480.7 79495.2 2000.0 39.99 
5078.1 26037.0 79495.2 2000.0 39.99 
5693.8 30299.0 79495.2 2000.0 39.99 
6309.4 34281.7 79495.2 2000.0 39.99 
6925.0 38000.0 79496.1 2000.0 39.99 
7098.8 38000.0 78493.0 2102.0 39.49 
7272.5 38000.0 77509.6 2203.2 38.99 
7446.3 38000.0 76545.7 2303.4 38.51 
7620.0 38000.0 75600.9 2402.6 38.03 
7965.0 38000.0 73780.4 2596.6 37.11 
8310.0 38000.0 72032.0 2786.6 36.24 
8655.0 38000.0 70353.4 2972.5 35.39 
9000.0 38000.0 68742.4 3154.4 34.58 
 
Tab. 16, Závislost vypo tených veli in na výšce letu 
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2.3 NÁVRH NOUZOVÉ KYSLÍKOVÉ SOUSTAVY 
V požadavcích p edpisu CS-23 a n#kterých dalších p edpisech jsou definovány podmínky, za kterých 
je nutno opat it letoun kyslíkovou výstrojí, a parametry, které musí tato výstroj spl%ovat.  
U navrhovaného letounu je v d"sledku provozu ve výškách do 7 620 m (25 000 ft) nutno pro p ípad 
nouzové situace (náhlého poklesu tlaku v kabin#) zajistit spolehlivou dodávku zdravotního kyslíku. 
 
 
 
2.3.1 POŽADAVKY P%EDPIS# NA NOUZOVOU DODÁVKU KYSLÍKU 
Tato dodávka musí být zajišt#na v souladu s p edpisem JAR-OPS 1 pro každého !lena letové 
posádky, který koná službu v pilotním prostoru. Kyslíkové masky každého !lena posádky musí být 
umíst#ny v jeho bezprost edním dosahu. Pokud letounu není schopen bezpe!n# sestoupit do 4 minut 
do tlakové výšky 13 000 ft, musí být dle p edpisu JAR-OPS 1 vybaven kyslíkovým vybavením pro 
cestující automaticky uvád#ným do !innosti a okamžit# dostupným každé osob# na palub# letounu. 
Celkový po!et dýchacích souprav a vývod" kyslíku musí mýt alespo% o 10% v#tší než po!et sedadel. 
Pokud je ale letounu schopen ve kterémkoliv bod# let#né trat# do 4 minut sestoupit do tlakové  
výšky 13 000 ft, m"že být zásoba snížena tak, aby posta!ovala po dobu letu p i tlakové výšce 
v kabin# 10 000 ft až 13 000 ft pro alespo% 10% cestujících. 
 
 
 
2.3.2 KONSTRUKCE NOUZOVÉ KYSLÍKOVÉ SOUSTAVY 
Jelikož je navrhovaný letoun ur!en pro p epravu maximáln# 9 cestujících bez palubní pr"vod!í, je 
nejvhodn#jším  ešením centrální rozvod kyslíku z tlakových láhví ke všem sedadl"m cestujících  
i posádky. Blokové schéma takové nouzové kyslíkové soustavy je uvedeno na obr. 32.   
 
 
 
Obr. 32, Blokové schéma  kyslíkové soustavy 
 
 
Rozmíst#ní jednotlivých sou!ástí kyslíkové soustavy je výrazn# ovlivn#no nutností dodržení centráže 
letounu ve stanovených mezích. Aby toho bylo možné dosáhnout, jeo nutné umístit všechny její 
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sou!ásti co možná nejvíce dop edu. Proto je v návrhu na obr. 33 kyslíková láhev umíst#na v p ední 
!ásti p"vodního p edního zavazadlového prostoru.     
 
Legenda k obr. 33: 
 
Odkaz Sou!ást 
1 kyslíková láhev 
2 plnící ventil, jednosm#rný ventil a filtr 
3 ovládání, indikace 
4 vývod pro p ipojení masky pilot" 
5 box s maskou pro cestující 
6 box s maskou, vývod pro odb#r kyslíku pro léka ské "!ely 
 
Tab. 17, Legenda k obr. 33 
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Obr. 33, Návrh zástavby kyslíkové soustavy 
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2.4 POHONNÁ JEDNOTKA 
Volba pohonné jednotky je sou!ástí návrhového procesu, na niž závisí nejen možnosti letounu  
z pohledu dosahovaných letových výkon", ale také významné položky v nákladech pro zajišt#ní jeho 
provozu. Na tyto ukazatele má vliv p edevším výkon motoru a m#rná spot eba paliva. Pro pohon 
navrhovaného letounu, spl%ujícího požadavky p edpisu FAR-23, resp. CS-23 p ichází v úvahu 
v podstat# pouze turbovrtulová pohonná jednotka, která sestává z turbovrtulového motoru 
s reduktorem a vrtule. 
 
Jako vše související s návrhem letounu, je i konkrétní volba pohonné jednotky kompromisem. Není 
náhodou, že velké množství v sou!asnosti provozovaných srovnatelných letoun" je nabízeno 
v n#kolika variantách, lišících se použitou pohonnou jednotkou. D"vodem je snaha o uspokojení p ání 
možných zákazník", z nichž n#kte í preferují vyšší cestovní rychlost i za cenu nižší hospodárnosti 
provozu, jiní jsou zase pro nižší náklady spojené s provozem letounu ochotni ob#tovat n#kolik desítek 
minut letu navíc.  
 
Protože u navrhovaného letounu, bude zdrojem tlakového vzduchu pro p etlakování a ventilaci kabiny 
poslední stupe% kompresoru obou motor", je nutné vyšet it vliv odebíraného množství vzduchu na 
jejich provozní charakteristiky. Je z ejmé, že odb#r vzduchu z kompresoru (tzv. bleed air) bude mít 
negativní vliv na !innost motoru. Jeho výkon bude se zvyšujícím se odb#rem vzduchu klesat, a m#rná 
spot eba paliva naopak vzr"stat. Nar"stat bude také teplota výstupních plyn". 
 
 
 
2.4.1 POHONNÁ JEDNOTKA NEP%ETLAKOVANÉHO LETOUNU 
Konstruk!n# nejjednodušší  ešení nabízí instalace pohonných jednotek PT6A-21 s vrtulemi Avia 
AV844, použitých již u nep etlakové verze letounu EV-55. Zda jsou tyto pohonné jednotky dosta!ující 
!i nikoli, lze rozhodnout teprve až na základ# výsledk" analýzy letových výkon" letounu, a to 
s uvážením okolností, uvedených výše. Výpo!et n#kterých základních letových výkon" je uveden 
v kapitole 4. 
 
Motory  ady PT6A jsou produktem známého kanadského výrobce leteckých motor" Pratt & Whitney 
Canada. Jde o dvouh ídelové turbovrtulové motory, s t ístup%ovým axiálním a jednostup%ovým 
radiálním kompresorem, prstencovou spalovací komoru a jednostup%ovou turbínou pohán#jící h ídel 
kompresoru a dalších agregát". Volná turbína pohání p es reduktor souosý vrtulový h ídel, na n#mž je 
upevn#na vrtule. 
  
 
Obr. 34, Motor Pratt & Whitney PT6A-21 
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Vrtule Avia AV844 je vyráb#na !eskou firmou Avia Proppeler. Jedná se o vrtuli stálých otá!ek 
s možností p estavení list" do praporové polohy. Její pr"m#r je 2 083 mm a je opat enou !ty mi listy 
z hliníkové slitiny. Je také vybavena za ízením pro omezení otá!ek a protinámrazovým systémem. 
Natá!ení list" je hydraulické, dvoj!inné, v maximálním rozsahu 103 °. Suchá hmotnost je 64 kg. 
 
 
 
2.4.2 P%EHLED DALŠÍCH POHONNÝCH JEDNOTEK 
V p ípad# volby jiného motoru lze k odhadu jeho výkonnosti p istupovat n#kolika zp"soby. Jedním 
z nich je nap íklad porovnání m#rného zatížení motoru instalovaného do letounu EV-55 s m#rným 
zatížením motor" konkuren!ních letoun". Zmín#ný parametr udává pom#r mezi maximální vzletovou 
hmotností letounu a maximálním výkonem jeho motor". Konkrétní hodnoty m#rného zatížení u d íve 
vybraných konkuren!ních letoun" uvedeny v tab. 18.  
 
  mMTOW P mMTOW / P 
 Typ letounu [kg] [kW] [kg/kW] 
Beech King Air B200 5670 1268 4.472 
Beech King Air C90B 4581 820 5.587 
Cessna 441 Conquest 4468 948 4.713 
Ibis Ae 270 Spirit HP 3800 634 5.994 
Mitsubishi Marquise 5250 1066 4.925 
Pilatus PC 12/45 4500 1197 3.759 
Piper PA-42 Cheyenne III 5080 1074 4.730 
Rockwell 690B TC 4630 1054 4.393 
Evektor EV-55 (nep etlak.) 4600 800 5.788 
 
Tab. 18, M"rné zatížení pohonné skupiny konkuren ních letoun# 
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Obr. 35, M"rné zatížení pohonné skupiny vybraných letoun# 
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Pr"m#rná hodnota m#rného zatížení motor" vybraných letoun" je 4,822 kg/kW. Z ní je možné odvodit 
pot ebný výkon jednoho motoru: 
kW477
822,4
4600
2
1
822,4
m
2
1
P MTOWMOT 7+"+"  
Dostupná technická data n#kterých motor" výkonov# se blížících k vypo!tené hodnot# spolu 
s motorem PT6A-21 jsou uvedena v tab. 19. 
 
 
Maximální 
výkon 
Jmenovité 
otá!ky 
Suchá 
hmotnost 
Délka 
motoru 
Pr"m#r 
motoru 
Typ motoru [kW] [ot/min] [kg] [mm] [mm] 
Pratt & Whittney PT6A-21 410 2200 137 1575 483 
Pratt & Whitney PT6A-27 507 2200 149 1575 483 
Pratt & Whitney PT6A-64 522 2000 - 1778 483 
Pratt & Whitney PT6A-114A 504 1900 - 1575 483 
Honeywell TPE331-1 496 - - - - 
Honeywell TPE331-1U 496 - - - - 
Honeywell TPE331-1UA 496 - - - - 
Honeywell LTP101-700 522 - 147 949 592 
 
Tab. 19, P!ehled n"kterých motor# vhodných pro pohon letounu 
 
 
Krom# uvedených variant je také možné v p ípad# pot eby použít ješt# výkonn#jší motory a omezit 
jejich maximální výkon.   
 
 
 
 
Obr. 36, $ez motorem Honeywell !ady TPE331 
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3 HMOTNOSTNÍ ROZBOR 
Protože jedním z požadavk" na letoun s p etlakovou kabinou je maximální možné zachování 
p"vodních konstruk!ních díl", podsestav a sestav, je t eba vyjít ze stejného, resp. velice podobného 
zatížení letounu. S ohledem na tuto skute!nost je t eba dodržet maximální vzletová hmotnost  letounu 
(MTOW) shodnou s p"vodní nep etlakovou verzí.  
 
Pro odhad standardní prázdné hmotnosti letounu EV-55 s p etlakovou kabinou lze vycházet z rozboru 
hmotností, platného pro tento letoun ve verzi bez p etlakové kabiny. S uvážením tohoto zjednodušení 
se pak tato úloha zredukuje na odhad nár"stu hmotnosti položek konstrukce, na jejichž hmotnost má 
p etlakování kabiny n#jaký vliv, p ípadn# na odhad hmotností vybavení letounu, které se u obou 
zmi%ovaných verzí liší. Tato odlišnosti jsou podrobn#ji popsány v kapitole 2. 
 
Je nutno mít na v#domí, že se jedná pouze o odhady, které se mohou více !i mén# lišit od 
skute!nosti.  
 
 
 
3.1 STANOVENÍ P%ÍR#STK# HMOTNOSTÍ JEDNOTLIVÝCH 'ÁSTÍ LETOUNU 
Zna!né p ír"stky hmotnosti lze p edpokládat p edevším u konstrukce draku letounu v oblasti trupu, 
která je p ímo vystavena maximálnímu tlakovému rozdílu vzduchu vn# a uvnit  letounu, a také 
konstrukce, jejíž zatížení je tímto rozdílem tlak" ovlivn#no. Další nár"st hmotnosti bude zp"soben 
zm#nami ve výstroji a vybavení letounu.  
 
 
 
3.1.1 P%ÍR#STEK HMOTNOSTI OD KONSTRUKCE DRAKU 
Níže uvedené odhady hmotností jednotlivých konstruk!ních prvk" draku jsou založeny na principu 
porovnání s hmotnostmi ekvivalentních prvk" letounu Ae270 Spirit, blíže popsaného v kapitole 1.3. 
P estože by bylo možno nalézt mezi t#mito letouny celou  adu odlišností (celkovou koncepcí po!ínaje 
a provozním kabinovým p etlakem kon!e), lze takto získané údaje považovat za mnohem p esn#jší 
než hodnoty získané použitím obecných vztah" z odborných literatur. 
 
V následujícím výpo!tu jsou zahrnuty dv# varianty uspo ádáním kabiny a zadního zavazadlového 
prostor letounu EV-55, lišící se velikostí p etlakovaného prostoru v  trupu. 
 
 
Uspo"ádání p"etlakového trupu letounu Ae270 
P ed samotným výpo!tem je vhodné uvést alespo% stru!ný popis uspo ádání trupu letounu Ae270. 
Jeho kabina je konstruk!n#  ešena tak, že rovinné p ední a zadní tlakové st#ny jsou umíst#ny na 
koncích kabiny letounu. Zavazadlový prostor, p ístupný z pravého boku letounu, je umíst#n mimo 
vlastní kabinu v zadní partii trupu (viz obr. 37) a není p etlakován ani klimatizován. Jako „tlaková 
st#na“ je konstruk!n#  ešena také podlaha kabiny. 
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Obr. 37, P!etlakovaný prostor trupu letounu Ae270 
 
 
Uspo"ádání p"etlakového trupu letounu EV-55 varianta 1 
Varianta 1 po!ítá se zachováním stávajícího uspo ádání, tj. zadní zavazadlový prostor je prostor 
umíst#ný za kabinou cestujících, je z ní snadno p ístupný a není od ní nijak odd#len. Toto uspo ádání 
nutn# vede k p etlakování také tohoto zavazadlového prostoru (viz obr. 38).   
 
 
 
Obr. 38, P!etlakovaný prostor trupu letounu EV-55 varianta 1 
 
 
Uspo"ádání p"etlakového trupu letounu EV-55 varianta 2 
Naproti tomu varianta 2 spo!ívá v odd#lení kabiny cestujících od zavazadlového prostoru zadní 
p etlakovou st#nou. Nep etlakovaný zadní zavazadlový prostor by byl p ístupný z boku letounu 
zvláštními dve mi (podobn# jako je tomu u letounu Ae270). Schematické znázorn#ní této varianty je 
na obr. 39. 
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Obr. 39, P!etlakované prostory trupu letounu EV-55 varianta 2 
 
Varianta 1 je oproti druhé variant# bezesporu jednodušší konstruk!n#. Nevyžaduje totiž konstrukci 
p ístupových dve í do zavazadlového prostoru. Avšak kv"li v#tšímu objemu p etlakovaných prostor 
vede s velkou pravd#podobností k vyšší hmotnosti trupu. Tento rozdíl bude možné posoudit na 
základ# výsledk" výpo!t" uvedených níže.  
 
 
Vztažné plochy jednotlivých !ástí draku 
Pro porovnání je t eba znát vztažné plochy jednotlivých komponent u obou porovnávaných letoun".  
Ty jsou uvedeny v tab. 20. V#tšina z uvedených hodnot byla odm# ena z mušek letoun", což jist# 
vedlo k ur!itým nep esnostem. Vzhledem ke skute!nosti, že se jedná pouze o odhady hmotností, lze 
tyto nep esnosti zanedbat. 
 
Rozm#r Ozna!ení Jednotka EV-55 Ae270 
ší ka trupu v míst# p ední st#ny kabiny bP [m] 0.775 0.794 
výška trupu v míst# p ední st#ny kabiny hP [m] 1.136 1.242 
délka p ední !ásti trupu LP [m] 1.575 1.720 
obvod pr" ezu v míst# p ední st#ny kabiny sP [m] 4.448 4.723 
plocha pr" ezu v míst# p ední st#ny kabiny SP [m
2] 1.508 1.716 
ší ka st ední !ásti trupu bS [m] 1.750 1.700 
výška st ední !ásti trupu hS [m] 1.740 1.880 
délka st ední !ásti trupu LS [m] 5.020 4.004 
obvod pr" ezu v míst# st ední !ásti trupu sS [m] 5.945 5.904 
plocha pr" ezu st ední !ásti trupu SS [m
2] 2.726 2.724 
ší ka trupu v míst# zadní st#ny kabiny bZ [m] 1.326 - 
výška trupu v míst# zadní st#ny kabiny hZ [m] 1.317 - 
délka zadní !ásti trupu LZ [m] 1.080 - 
obvod pr" ezu v míst# zadní st#ny kabiny sZ [m] 4.602 - 
plocha pr" ezu v míst# zadní st#ny kabiny SZ [m
2] 1.612 - 
omo!ená plocha pilotních dve í (v!ech, v!. oken) SDVP [m
2] 1.632 0.802 
omo!ená plocha nákladových dve í (v!. oken) SDVN [m
2] 1.743 1.707 
omo!ená plocha nouzového východu (v!. okna) SNV [m
2] 0.375 0.322 
omo!ená plocha oken pilot" (všech krom# oken dve í) SOP [m
2] 1.248 1.363 
omo!ená plocha oken cest. (všech krom# oken dve í a n.v.) SOC [m
2] 1.447 0.558 
 
Tab. 20, Rozm"ry  ástí trupu vystavených p!etlaku u letoun# EV-55 a Ae270 
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Velice zjednodušen# lze pro omo!enou plochu p etlakované !ásti trupu EV-55 a Ae270 použít tento 
vztah: 
Z
ZS
SSP
SP
OP L2
ss
LsL
2
ss
S +
,
,+,+
,
"  
Pro letoun Ae270, jehož p etlakovaná oblast nezasahuje do zadní !ásti trupu (viz obr. 37), pak platí: 
2
)270Ae(OP m778,320004,4904,5720,72
904,5723,4
S ",+,+
,
"  
Pro EV-55 p etlakovanou dle varianty 1 je omo!ená plocha následující: 
2
)155EV(OP m725,43080,12
602,4945,5
020,5945,5575,1
2
945,5448,4
S "+
,
,+,+
,
"$  
A pro EV-55 p etlakovanou dle varianty 2 je pat i!ná omo!ená plocha následující: 
2
)255EV(OP m029,380020,5945,5575,12
945,5448,4
S ",+,+
,
"$  
Ode!tem ploch prvk" samostatn# uvedených v tab. 20 od vypo!tených omo!ených ploch se získají 
vztažné plochy pro výpo!et hmotností veškerých zbylých !ástí konstrukce v p eklakované oblasti trupu 
(mimo tlakové st#ny) dle vztahu: 
- .OCOPNVDVNDVPOPSKO$ SSSSSSS ,,,,$"  
Pro letoun Ae270 platí: 
- . 2)270Ae(SKO$ m026,28558,0363,1322,0707,1802,0778,32S ",,,,$"  
Pro EV-55 p etlakovanou dle varianty 1 platí: 
- . 2)155EV(SKO$ m280,37447,1248,1375,0743,1632,1725,43S ",,,,$"$  
A pro EV-55 p etlakovanou dle varianty 2 platí: 
- . 2)255EV(SKO$ m585,31447,1248,1375,0743,1632,1029,38S ",,,,$"$  
 
 
Hmotnosti jednotlivých !ástí draku 
Další pot ebná data jsou hmotnosti jednotlivých !ástí v p etlakované oblasti trupu. Tyto hmotnosti jsou 
uvedeny v tab. 21. V p ípad# EV-55 se jedná o data platná pro verzi bez p etlakové kabiny.  
 
Hmotnostní položka Ozna!ení Jednotka EV-55 Ae270 
hmotnost p ední st#ny kabiny mPKS [kg] 5.3 9.2 
hmotnost zadní st#ny kabiny mZKS [kg] 6.8 13.0 
pilotní dve e (dohromady, v!. oken) mDVP [kg] 10.0 8.3 
nákladové dve e (v!. oken) mDVN [kg] 12.9 24.8 
nouzový východ (v!. okna) mNV [kg] 4.0 5.1 
okna pilot" (bez oken dve í) mOP [kg] 12.8 14.6 
okna cestujících (bez oken dve í a nouz. východu) mOC [kg] 5.6 5.2 
kabinová oblast celkem (v!etn#  položek uvedených výše) mCELEK [kg] 388,4 402.5 
 
Tab. 21, Hmotnosti n"kterých položek trupu letoun# EV-55 a Ae270 
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Hmotnost prvk" samostatn# nezahrnutých v tab. 21 (jako jsou konstrukce polosko epiny, podlaha, 
t#snící a spojovací materiály) lze vypo!íst ode!tením samostatn# uvedených položek od celkové 
hmotnosti. 
- .OCOPNVDVNDVPTSCELEKSKO$ mmmmmmmm ,,,,,$"  
Pro Ae270 platí: 
- . kg3,3222,56,141,58,243,80,132,95,402m )270Ae(SKO$ ",,,,,,$"  
Pro EV-55 nep etlakované verze platí:  
- . kg0,3306,58,130,49,12108,63,55,402m )55EV(SKO$ ",,,,,,$"  
 
 
Odhady p"ír stk  hmotnosti jednotlivých !ástí draku 
Na základ# t#chto údaj" lze p istoupit k vlastnímu odhadu nár"stu hmotnosti p etlakového letounu 
v obou popsaných variantách. Pro odhad nár"stu hmotností jednotlivých položek p etlakové verze  
EV-55 platí obecn# následující vztah, kde mi je hmotnost položky a S je její vztažná plocha. 
 
Pozn.: Index (EV55) zna!í hodnotu odpovídající letounu EV-55 nep etlaková verze. 
           Index (EV55-1), resp. (EV55-2) odpovídá variant# 1, resp. 2. 
           Index (EV55-1,2) odpovídá hodnot# spole!né pro verze 1 i 2. 
           Index (Ae270) zna!í hodnotu p ipadající na letoun Ae270. 
 )55EV(
)270Ae(i
)2,155EV(i
)270Ae(ii mS
S
mm $+" $  
P ír"stek hmotnosti obou pilotních dve í jako celku je tedy: 
kg9,60,10
802,0
632,1
3,8m
S
S
mm )55EV(DVP
)270Ae(DVP
)55EV(DVP
)270Ae(DVPDVP "$+"$+"  
P ír"stek hmotnosti nákladových dvo í jako celku je: 
kg5,129,12
707,1
743,1
8,24m
S
S
mm )55EV(DVN
)270Ae(DVN
)55EV(DVN
)270Ae(DVNDVN "$+"$+"  
Nár"st hmotnosti nouzového východu jako celku je: 
kg9,10,4
322,0
375,0
1,5m
S
S
mm )55EV(NV
)270Ae(NV
)55EV(NV
)270Ae(NVNV "$+"$+"  
Nár"st hmotnosti obou !elních oken (okna pilot" bez oken pilotních dve í) je: 
kg6,18,12
363,1
248,1
6,14m
S
S
mm )55EV(OP
)270Ae(OP
)55EV(OP
)270Ae(OPOP "$+"$+"  
Nár"st celkové hmotnosti oken cestujících (bez oken nákladových dve í a nouzového východu): 
kg7,66,5
558,0
447,1
2,5m
S
S
mm )55EV(OP
)270Ae(OC
)55EV(OC
)270Ae(OCOC "$+"$+"  
Nár"st hmotnosti p ední a zadní st#ny kabiny letounu u varianty 1 a 2 je p ibližn#: 
kg2,23,5
716,1
508,1
22,9m
S
S
mm )55EV(PKS
)270Ae(P
)55EV(P
)270Ae(PKS)1(PKS "$+"$+"  
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kg3,18,6
724,2
612,1
0,13m
S
S
mm )55EV(ZKS
)270Ae(S
)55EV(Z
)270Ae(ZKS)1(ZKS "$+"$+"  
Stejn# tak nár"st hmotnosti obou koncových st#n kabiny u varianty 2 je: 
kg2,23,5
716,1
508,1
2,9m
S
S
mm )55EV(PKS
)270Ae(P
)55EV(P
)270Ae(PKS)2(PKS "$+"$+"  
kg8,68,6
724,2
726,2
0,13m
S
S
mm )55EV(ZKS
)270Ae(S
)55EV(S
)270Ae(ZKS)2(ZKS "$+"$+"  
 
P ír"stek hmotnosti zbývajících položek konstrukce v p etlakované oblasti (polosko epina, podlaha)  
je pro variantu 1: 
kg7,970,331
026,28
280,37
3,322m
S
S
mm )55EV(SKO$
)270Ae(SKO$
)155EV(SKO$
)270Ae(SKO$)1(SKO$ "$+"$+"
$  
A p ír"stek hmotnosti zbývajících položek p etlakované !ásti konstrukce pro variantu 2: 
 
Pozn.:  Na tento p ír"stek má výrazný vliv menší délka p etlakované oblasti. Toto je nutné ve výpo!tu       
            zohlednit, a to ode!tením hmotnosti nep etlakované oblasti zadního zavazadlového prostoru  
            mSKO'-Z(EV55) o délce LZ (viz obr.38) o hmotnosti (dle podklad" výrobce) 26,1 kg. 
- .)55EV(ZSKO$)55EV(SKO$
)270Ae(SKO$
)255EV(SKO$
)270Ae(SKO$)2(SKO$ mmS
S
mm $
$ $$+"  
kg3,58)1,260,331(
026,28
585,31
3,322m )2(SKO $ "$$+"  
 
 
Odhad celkového p"ír stku hmotnosti draku 
Celkový p ír"stek hmotnosti draku u varianty 1 je roven sou!tu všech pat i!ných jednotlivých p ír"stk":  
OCOPNVDVNDVP)1(ZKS)1(PKS)1(SKO$)1(DRAK mmmmmmmmm          ,,,,,,,"  
kg8,1307,66,19,15,129,63,12,27,97m )1(DRAK ",,,,,,,"  
Celkový p ír"stek hmotnosti draku pro variantu 2 je taktéž roven sou!tu pat i!ných díl!ích p ír"stk", 
p i!emž navíc je možno uvážit také odhad p ír"stku hmotnosti od rám" dve í do zavazadlového 
prostoru  mDVZ = 1,5 kg. Výpo!tový vztah je tedy následující: 
DVZOCOPNVDVNDVP)2(ZKS)2(PKS)2(SKO$)2(DRAK mmmmmmmmmm           ,,,,,,,,"  
kg5,985,17,66,19,15,129,68,62,23,58m )2(DRAK ",,,,,,,,"  
Z výpo!tu je z ejmé, že z hlediska hmotnosti je výhodn#jší varianta 2, tzn. umíst#ní koncové tlakové 
st#ny mezi prostory kabiny a zadní zavazadlový prostor. P etlakovaná oblast trupu se tak  
minimalizuje pouze na prostor posádky a cestujících. Tato konstrukce vychází dle odhadu  
leh!í o 32,3 kg. V dalších návrzích už bude uvažována pouze varianta 2: 
kg5,98mm )2(DRAKDRAK ""    
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3.1.2 P%ÍR#STEK HMOTNOSTI OD INSTALACE KLIMATIZA'NÍ A VÝŠKOVÉ SOUSTAVY 
P ír"stek hmotnosti od této soustavy lze odhadnout na základ# rozboru hmotností jednotlivých 
komponent. Pro soustavu navrženou v kap. 2.2 jsou v tab. 22 uvedeny polohy t#žišt# a odhady 
hmotností všech !ástí.   
 
Položka Hmotnost Poloha Stat. moment 
  m [kg] xT [m]  m.xT [kg.m] 
uzavírací ventil R 0.70 5.80 4.060 
uzavírací ventil L 0.70 5.80 4.060 
jednosm#rný ventil R 0.40 5.90 2.360 
jednosm#rný ventil L 0.40 5.90 2.360 
regula!ní ventil 0.80 5.80 4.640 
blok turbochladi!e s vým#níkem 32.50 10.60 344.5 
odlu!ova! vody s nádržkou 1.20 9.70 11.64 
sm#šova! 1.20 9.70 11.64 
zvlh!ova!  0.50 9.70 4.850 
jednosm#rný ventil 0.50 9.50 4.750 
klapka p erozd#lení pilot-cestující 0.70 8.80 6.160 
klapka p erozd#lení okno-nohy 0.40 3.15 1.260 
vypoušt#cí ventil P 0.70 2.83 1.981 
vypoušt#cí ventil Z 0.70 9.41 6.587 
p etlakový pojistný ventil P 0.50 2.83 1.415 
p etlakový pojistný ventil Z 0.50 9.41 4.705 
podtlakový pojistný ventil P 0.50 2.83 1.415 
podtlakový pojistný ventil Z 0.50 9.41 4.705 
sníma! teploty A (za turbochlodi!em) 0.10 9.20 0.920 
sníma! teploty B (2x v kabin#) 0.20 6.50 1.300 
sníma! tlaku 0.20 4.90 0.980 
sníma! vlhkosti 0.15 9.00 1.350 
ovládání, indikace 1.20 4.10 4.920 
 ídící elektronika 0.60 4.60 2.760 
sací a výfukový kanál turbochladi!e 1.10 10.50 11.55 
potrubí od motor" k turbochlodi!i 13.80 6.80 93.84 
potrubí p ívodu do kabiny dolní 6.80 6.90 46.92 
potrubí p ívodu do kabiny horní 2.30 7.50 17.25 
potrubí odvád#jící vzduch z kabiny 4.00 5.50 22.000 
potrubí vedoucí vzduch p es a okolo PZP 0.80 2.30 1.840 
potrubí vedoucí vzduch p es a okolo ZZP 0.50 10.20 5.100 
 
Tab. 22, Hmotnosti a polohy t"žišt" prvk# klimatiza ní soustavy 
 
 
Celková hmotnost klimatiza!ní a výškové soustavy je rovna sou!tu všech uvedených hmotností:  
kg2,75mm iKVS "" 8  
Protože klimatiza!ní a výšková soustava zabezpe!uje také vytáp#ní letounu, je t eba odpo!ítat 
hmotnost systému vytáp#tí nep etlakované verze letounu EV-55. Hmotnost tohoto systému 
je 29,4 kg. P ír"stek hmotnosti je roven rozdílu t#chto hodnot: 
kg8,454,292,75mmm VYTKVSKVS "$"$"  
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3.1.3 P%ÍR#STEK HMOTNOSTI OD NOUZOVÉ KYSLÍKOVÉ SOUSTAVY 
Stejným zp"sobem lze odhadnout také hmotnost nouzové kyslíkové soustavy. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Tab. 23, Hmotnosti a polohy t"žišt" prvk# kyslíkové soustavy 
 
 
P ír"stek hmotnosti je roven celkové hmotnosti této soustavy: 
kg3,11mmm iNKSNKS """ 8  
 
 
 
3.2 STANOVENÍ CHARAKTERISTICKÝCH HMOTNOSTÍ LETOUNU 
Hlavním cílem hmotového rozboru je stanovení charakteristických hmotností a hmotnostních omezení, 
jenž jsou nezbytné pro další etapy projektování letounu. Jednotlivé hmotnosti vstupují do 
konstruk!ních návrh", pevnostních výpo!t", letových výkon" atd. Jedno z možných !len#ní 
hmotnostních položek a charakteristických hmotností je patrné z obr. 40.  
 
Hmotnostní struktura letounu 
konstrukce 
draku 
pohonná 
soustava 
trvale 
zabudovaná 
výstroj a 
vybavení 
speciální a 
m#nitelná 
výstroj a 
vybavení 
provozní 
hmoty 
posádka
platící 
zatížení 
palivo 
Charakteristické hmotnosti letounu 
vzletová hmotnost 
hmotnost letounu bez paliva  
opera!ní prázdná hmotnost užite!né zatížení 
standardní prázdná hmotnost  
 
Obr. 40, Základní hmotnostní položky letounu 
 
 
Maximální vzletová hmotnost (MTOW) 
Jak již bylo uvedeno v úvodu této kapitoly, je požadováno, aby maximální vzletová hmotnost letounu 
EV-55 vybaveného p etlakovou kabinou z"stala totožná se stávající nep etlakovou verzí tohoto 
letounu. Proto: 
kg4600mMTOW "  
 
 
Položka Hmotnost Poloha Stat. moment 
  m [kg] xT [m]  m.xT [kg.m] 
plnící ventil 0.06 1.80 0.108 
jednosm#rný ventil s filtrem 0.08 1.80 0.144 
kyslíková láhev s ventilem (prázdná) 5.85 1.80 10.53 
kyslíková nápl% 1.20 1.80 2.160 
ovládání, indikace 0.60 4.10 2.460 
rozvod po kabin# 1.80 5.00 9.000 
masky pilot" (2 ks) 0.36 4.30 1.548 
masky cestujících (9 ks) 1.35 6.48 8.748 
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Standardní prázdná hmotnost (SEW) 
K výpo!tu standardní prázdné hmotnosti sta!í pouze p i!íst odhadnuté p ír"stky hmotností  
ke standardní prázdné hmotnosti nep etlakové verze letounu EV-55, uvedené v kapitole 1.2 a tab. 1. 
Pro tento ú!el je uvažována pasažérská verze s minimální výbavou kabiny. Standardní prázdná 
hmotnost této nep etlakové verze je mSEW(EV55) = 2658 kg. 
 
Celkový p ír"stek hmotnosti od jednotlivých !ástí letounu: 
kg6,1553,118,455,98mmmm NKVKVSDRAKCELK ",,",,"      
Standardní prázdná hmotnost letounu s p etlakovou kabinou je tedy: 
kg28196,1552658mmm CELK)55EV(SEWSEW ",","   
 
 
Minimální letová hmotnost (MFW) 
Minimální letová hmotnost je dána p edpisem. Je to hmotnost prázdného letounu s minimální 
posádkou a se zásobou paliva odpovídající 30-ti minutovému letu na maximální trvalý výkon motor". 
P edpis (viz lit. [12]) uvažuje 77 kg na osobu, p i!emž minimální posádka letounu EV-55 je jeden pilot. 
Uvedené zásob# paliva odpovídá podle podklad" k letounu EV-55 hmotnost 170 kg. Minimální letová 
hmotnost je tedy: 
kg30661707712819mmnmm 30REZ.PALMIN.POSMIN.POSSEWMFW ",+,",+,"  
 
 
Maximální hmotnost paliva 
Maximální hmotnost využitelného množství paliva je díky totožné konstrukci k ídla a palivových nádrží 
shodná s nep etlakovanou verzí letounu EV-55, a sice: 
kg1656m MAX.PAL "  
 
 
Maximální hmotnost platícího zatížení 
Maximální hmotnost platícího zatížení je maximální hmotnost cestujících nebo nákladu, pop . obojího, 
p ípustná pro provoz letounu. Jelikož má být navrhovaný letoun ur!ený výhradn# pro p epravu 
cestujících, lze maximální hmotnost platícího zatížení odvodit z p ípadu p epravy maximálního po!tu 
cestujících a p i maximálního množství zavazadel. 
 
Lit. [6] uvádí pr"m#rnou hmotnost cestujícího 79,5 kg (175 lb) a jeho zavazadel 13,5 kg (30 lb),  
a 84 kg (185 lb) na !lena posádky plus 9 kg (20 lb) na jeho zavazadla. P i maximální hmotnosti 
zavazadel v zavazadlových prostorech je jejich hmotnost 335 kg. Aby byla v provozu ur!itá rezerva, 
bude uvažována pr"m#rná hmotnost cestujícího 95 kg. P i maximálním po!tu devíti cestujících pak 
platí:   
kg1190335959mmnm MAX.NÁKLCESTMAX.CESTMAX.PLAT ",+",+"  
 
 
Maximální hmotnost užite!ného zatížení 
Jedná se o maximální sou!et hmotnosti paliva a platícího zatížení: 
kg170477128194600mnmmm MIN.POSMIN.POSSEWMTOWMAX.UŽIT "+$$"+$$"  
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Maximální hmotnost letounu bez paliva (MZFW) 
Tuto hmotnost je možné spo!ítat sou!tem standardní prázdné hmotnosti, hmotnosti posádky 
 a maximální hmotnosti platícího zatížení. S použitím p edešlých p edpoklad" platí:  
kg419511909322819mmnmm MAX.PLATPOSMAX.POSSEWMZFW ",+,",+,"  
 
 
 
3.3 KONTROLA CENTRÁŽE 
Dodržení centráže ve stanovených mezích je velice d"ležité. Podle podklad" spole!nosti Evektor je 
povolen rozsah centráží od 8 % do 35 % st ední aerodynamické t#tivy cSAT. Jednotlivé prvky 
konstrukce letounu musejí být rozmíst#ny tak, aby umož%ovaly dodržení uvedeného rozsahu p i  
co možná nejv#tším množství kombinací rozmíst#ní platícího zatížení. 
 
 
 
3.3.1 POLOHA T$ŽIŠT$ A CENTRÁŽ PRÁZDNÉHO LETOUNU 
Centráž prázdného letounu je dána polohou t#žišt# pevných sou!ástí a vybavení. Odpovídá poloze 
t#žišt# letounu p i standardní prázdné hmotnosti. 
 
 Nep etlakovaná verze  P etlakovaná verze 
Hmotnostní položka m xT m.xT m xT m.xT 
 [kg] [m] [kg.m] [kg] [m] [kg.m] 
A    p ední st#na kabiny mPKS 5.3 2.825 15.0 7.5 2.825 21.3 
B    zadní st#na kabiny mZKS 6.8 9.410 64.0 13.6 9.410 128.3 
C    dve e pilotní, v!. okna v nich mDVP 10.0 3.878 38.9 16.9 3.878 65.5 
D    dve e nákladové, v!. oken mDVN 12.9 8.780 112.9 25.3 8.780 222.3 
E    nouzový východ, v!. okna mNV 4.0 8.250 32.6 5.9 8.250 48.7 
F    okna pilot" (krom# oken dve í) mOP 12.8 3.350 42.9 14.4 3.350 48.1 
G    okna cestujících (mimo dve í a n.v.) mOC 5.6 6.290 35.5 12.4 6.290 77.8 
H    polosko . a podlaha v úseku trupu 3-18 mSKO' 304.9 5.928 1807.5 363.3 5.928 2153.4 
 I    nouzová kyslíková soustava mNKS - - - 11.3 3.071 34.7 
J    soustava klimatizace, vytáp#ní mKVS 29.4 5.940 174.6 75.2 8.434 633.8 
 
Tab. 24, Hmotnosti a polohy t"žišt" konstruk ních skupin rozdílných 
u p!etlakované a nep!etlakované verze letounu 
 
 
Z hodnot v tab. 24 je možné stanovit hmotnost ostatních !ástí letounu, které budou v obou verzích 
shodné. Z dat platných pro nep etlakovaný letoun: 
- .KVSNKSSKO$OCOPNVDVNDVPZKSPKSSEWOST mmmmmmmmmmmm ,,,,,,,,,$"  
- . kg22284,2909,3046,58,120,49,120,108,63,52658mOST ",,,,,,,,,$"  
  
P i poloze t#žišt# prázdného nep etlakovaného letounu xT = 6,312 m je poloha t#žišt# t#chto !ástí: 
- . - .
m389,6
2228
2544312,62658
m
x.mxm
.x
OST
TTSEW
OSTT "
$+
"
$+
"
8
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Z hodnot v tab. 24 platných pro p etlakovanou verzi je nyní možné vypo!íst polohu t#žišt# prázdného 
letounu p etlakované varianty dle vztahu: 
- .
m361,6
2817
389,622283654
m
xmx.m
x
SEW
OST.TOSTT
T "
+$
"
+,
"
8
 
Centráž v procentech cSAT je: 
%84,22
5973,1
9961,5361,6
c
xx
c
SAT
cSATT
T "
$
"
$
"  
 
 
 
3.3.2 OBÁLKA HMOTNOSTÍ A CENTRÁŽÍ 
Jedná se o závislost polohy t#žišt# (centráže) na hmotnosti letounu pro všechny p ípustné kombinace 
rozmíst#ní nákladu, resp. cestujících v letounu. V tab. 25 jsou uvedeny uvažované hmotnosti !len" 
posádky a cestujících, maximální hmotnosti zavazadel nebo nákladu v zavazadlových prostorech  
a maximální hmotnost paliva spole!n# s p edpokládanou polohou t#žišt# t#chto položek. 
 
Položka  Hmotnost Poloha 
  m [kg] xT [m] 
L    pr"m#rný pilot mPOS 84.0 4.000 
M    pr"m#rný cestující v 1.  ad# mCEST1 79.5 5.125 
N    pr"m#rný cestující v 2.  ad# mCEST2 79.5 5.965 
O    pr"m#rný cestující v 3.  ad# mCEST3 79.5 6.805 
P    pr"m#rný cestující v 4.  ad# mCEST4 79.5 7.645 
Q    pr"m#rný cestující v 5.  ad# mCEST5 79.5 8.485 
R    max. zavazadla v p edním zav. prostoru (PZP) mZAV.P 85.0 2.395 
S    max. zavazadla v zadním zav. prostoru (ZZP) mZAV.Z 250.0 9.915 
T    max. palivo mPAL 1656.0 6.582 
 
Tab. 25, Hmotnosti a poloha t"žišt" variabilních položek 
 
 
Výpo!et polohy t#žišt# xT a centráže cT s variabilními položkami se vypo!te obdobn# jako v p ípad# 
prázdného letounu.  
i
Tii
T m
x.m
x
8
8 +
"  
 
 Obr. 41 ilustruje polohy t#žiš( jednotlivých položek.   
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Obr. 41, Rozložení hmot 
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Následující tabulka udává ty kombinace variabilních položek, které tvo í krajní body letové obálky 
zatížení. 
 
Položka  Konfigurace 
  1 2 3 4 5 6 7 1 
po!et pilot" [ - ] 1 1 2 2 2 1 1 1 
po!et cestujících v 1.  ad# [ - ] 0 0 2 2 2 2 0 0 
po!et cestujících v 2.  ad# [ - ] 0 0 0 2 2 2 0 0 
po!et cestujících v 3.  ad# [ - ] 0 0 0 0 0 2 0 0 
po!et cestujících v 4.  ad# [ - ] 0 0 0 0 0 2 0 0 
po!et cestujících v 5.  ad# [ - ] 0 0 0 0 0 1 0 0 
hmotnost zavazadel v PZP [kg] 0 85 61 85 85 0 0 0 
hmotnost zavazadel v ZZP [kg] 0 0 0 0 0 207 225 0 
hmotnost paliva [kg] 170 170 170 417 1216 782 170 170 
hmotnost letounu [kg] 3066 3151 3370 3800 4599 4600 3291 3066 
poloha t#žišt# [m] 6.309 6.203 6.124 6.124 6.203 6.555 6.555 6.309 
centráž [%] 19.56 12.95 8.00 8.00 12.98 35.00 35.00 19.56 
 
Tab. 26, Hmotové konfigurace v krajních bodech obálky hmotností a centráží 
 
 
A n#které další základní konfigurace jsou uvedeny v tab. 27. 
 
Konfigurace 
8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 
2 1 1 2 1 2 2 1 2 1 3 2 3 
0 0 2 2 0 2 2 0 2 2 2 0 0 
0 0 2 2 0 2 2 0 2 2 2 0 0 
0 0 2 2 0 2 0 0 2 2 2 0 0 
0 0 2 2 0 2 0 0 2 2 2 0 0 
0 0 1 1 0 1 0 0 1 1 0 0 0 
0 0 85 85 85 0 0 85 85 85 0 0 0 
0 0 250 250 250 0 0 250 250 100 0 0 0 
170 1656 170 170 170 170 170 1368 569 803 170 1619 170 
3150 4552 4117 4201 3401 3866 3468 4599 4600 4600 3870 4599 3234 
6.247 6.398 6.501 6.451 6.476 6.316 6.183 6.503 6.462 6.400 6.221 6.353 6.189 
15.71 25.15 31.59 28.46 30.04 20.01 11.68 31.77 29.17 25.32 14.08 22.32 12.05 
 
Tab. 27, N"které základní hmotové konfigurace  
 
 
Z t#chto dat je možné sestrojit obálku hmotností a centráží uvedenou na obr. 42. Body 1, 2, 3 a 7 jsou 
stanoveny s uvážením 170 kg rezervy paliva, tedy rezervy na 30 minut letu na maximálním trvalém 
výkonu motor".
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Obr. 42, Obálka hmotností a centráží 
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4 DEFINICE ZATÍŽENÍ A PEVNOSTNÍ ANALÝZA 
Jelikož t#žišt#m této práce je návrh konstrukce trupu letounu vybaveného p etlakovou kabinou, je tato 
kapitola zam# ena p evážn# na definici zatížení a pevnostní analýzu trupu.  
 
 
 
4.1 ZATÍŽENÍ TRUPU 
Zatížení trupu je dáno p edevším aerodynamickými silami na ocasních plochách, setrva!nými silami 
od velkých hmot p ipevn#ných ke trupu (nap . podvozky, seda!ky s cestujícími, náklad apod.), a také 
silami od podvozk" p i p istání. 
 
Tato zatížení je možno rozd#lit do n#kolika skupin: 
! zatížení letová (síly na OP, násobky) 
! zatížení pozemní (síly od podvozk", násobky) 
! zatížení od p etlaku 
! havarijní p ípady (velké násobky) 
 
Letová zatížení p edstavují p edevším síly na ocasních plochách spole!n# se setrva!nými silami hmot 
umíst#ných v nebo na trupu. Tato zatížení jsou dána tzv.obálkou zatížení. 
 
Zatížení pozemní je p edstavováno silami od podvozk" p i p istání, brzd#ní a manévrování. 
 
Zatížení od vnit ního p etlaku v kabin# letounu je velice významnou složkou zatížení. Má velký vliv na 
konstrukci trupu letounu a jeho hmotnost. Velikost tohoto zatížení závisí na zvolené cestovní výšce, 
od které se odvíjí návrhová hodnota provozního p etlaku. U p etlakových trup" je nutné p i návrhu 
p ihlédnout k o!ekávanému profilu letu (s ohledem na p etlakové cykly) a na jeho základ# zpracovat 
únavovou analýzu. 
 
A!koliv je cílem každého konstruktéra navrhnout stroj maximáln# bezpe!ný a spolehlivý, musí být 
vždy uvažováno s p edpokládatelnými nouzovými situacemi. Pod tímto pojmem si lze p edstavit 
nap íklad nouzové p istání letounu se zasunutým podvozkem, nebo p istáni se strojem, nad nimž má 
pilot vlivem technické poruchy pouze omezenou kontrolu. Mimo technické problémy se však lze stále 
!ast#ji setkat s nehodami zap í!in#nými vinou lidského faktoru. Leteckým nehodám a incident"m 
nelze zabránit, a proto jsou obzvlášt# na konstrukce kabin kladeny požadavky na jejich odolnost proti 
destrukci p i nárazech. Tyto požadavky lze nalézt v p íslušných p edpisech. Bývá stanoven minimální 
násobek zatížení, jakému musí ta !i ona konkrétní konstrukce odolat. Takové p ípady zatížení se 
ozna!ují jako havarijní.    
 
V této práci budou definovány dv# skupiny, a to zatížení letová a zatížení kabinovým p etlakem.  
 
Obecn# se trup v pevnostních výpo!tech považuje za nosník uchycený v místech záv#s" k ídel. 
Je zat#žován ve všech t ech osách silovými i momentovými složkami zatížení (Tx, Ty, Tz, Mx, My, 
Mz) a p etlakem (P), p"sobícím na okrajové st#ny p etlakovaných prostor.  
 
Pro zjednodušení bude  ešen pouze jeden  ez trupu, definovaný podle obr. 43. Jedná se o  ez 
umíst#ný za p epážkou 24, na níž je uchycen hlavní podvozek a k ídlo. Na obr. 44 je pak podrobn#ji 
rozkreslen sou adný systém. 
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Obr. 43, Poloha !ešeného !ezu 
 
 
 
Obr. 44, Definice sou!adného systému 
  
 
 
4.1.1 OBÁLKY ZATÍŽENÍ 
Výsledky výpo!tu obálky zatížení letounu jsou závislé na parametrech, které jsou dány ur!itým 
rozsahem hodnot. T#mito parametry jsou hmotnost letounu a výška letu. Výsledky jednoho výpo!tu 
jsou tedy platné pouze pro jednu zvolenou kombinaci hodnot t#chto parametr". Pro zjednodušení je 
níže uveden pouze jeden „vzorový“ výpo!et pro jednu definovanou kombinaci. Avšak po!et  ešených 
p ípad" je celkem osm (viz p íloha 4). 
 
Výpo!ty jsou provedeny pro dv# hmotnosti (maximální vzletovou a minimální letovou hmotnost) a !ty i 
výšky letu (0 m, 3 100 m, 6 096 m a 7 620 m). Každá tato výška je n#!ím charakteristická. Výška 0 m 
p edstavuje výšku p i hladin# mo e, tedy výšku blízkou povrchu zem#. Výška 3 100 m je 
charakteristická tím, že od této výšky výše jsou omezeny návrhové rychlost VC a VD Machovým  
!íslem, tedy stla!itelností vzduchu. Ve výšce 6 096 m a výše se lineárn# m#ní rychlosti poryv" p i 
rychlostech VC a VD. Poslední a nejvyšší  ešená výška p edstavuje p edpokládanou maximální 
cestovní výšku letu omezenou kabinovým tlakem (kabinovou výškou).  
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Vstupní data a podmínky výpo!tu 
Do výpo!t" uvedených obálek zatížení vstupují následující konstanty: 
! Tíhové zrychlení     20 s.m80665,9gg
$""  
! Tlak v 0 m MSA      Pa101325p0 "   
! Hustota vzduchu v 0 m MSA    30 m.kg2256,1
$"9   
! Teplota v 0 m MSA     K15,288T0 "   
! Pom#r zm#ny teploty ku zm#n# výšky   1m.K0065,0L $$"   
! Univerzální plynová konstanta    11 K.kg.J053,287R $$"  
! Polytropický exponent pro vzduch   4,1":   
 
 
Pot ebné charakteristiky letounu: 
! Plocha k ídla      2m196,25S "  
! St ední aerodynamická t#tiva    m5649,1c "  
! Sklon vztlakové !áry letounu    1L rad23,6a
$"  
! Výška omezení VC a VD Machovým !íslem  m3100*H "  
! Hodnoty pot ebné k ur!ení sou!initele cNA   (viz tab. X) 
 
Poloha 
podvozku 
Výchylka 
vztlakových 
klapek 
Sou!initel 
vztlaku 
Sou!initel 
odporu 
Úhel mezi 
odporovou 
osou a ZRT 
;P ;KL cL cD <ZRT 
zasunut 0 ° 1,861 0,270 17,24 ° 
zasunut 0 ° -1,209 0,163 -19,27 ° 
zasunut 20 ° 2,525 0,385 18,21 ° 
vysunut 38 ° 2,721 0,483 16,84 ° 
 
Tab. 28, Data pro výpo et sou initele cNA 
 
 
Letové podmínky, pro které platí níže uvedený výpo!et: 
! Hmotnost letounu      kg4600mm MTOW ""  
! Výška letu MSA       m0H "  
 
 
 
OBÁLKY ZATÍŽENÍ LETOUNU V 'ISTÉ KONFIGURACI 
Celý výpo!et je proveden dle požadavk" p edpisu CS-23 (lit. [12]) platných pro kategorii normal. 
V textu jsou uvedeny odkazy na odpovídající paragrafy tohoto p edpisu.   
 
 
Provozní obratové násobky 
Podle § 23.337 platí pro maximální vzletovou hmotnost 4 600 kg tento kladný provozní násobek 
obrat": 
- .
292,3
100004536,0/4600
24000
1,2
100000W
24000
1,2n "
,
+"
,
,",  
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Taktéž záporný provozní násobek obrat":  
317,1292,34,0n*4,0n $"+$"$" ,$  
 
 
Návrhová cestovní rychlost VC 
Podle § 23.335 nesmí být rychlost VC menší než: 
- . S
W
k'V EASC +"  
Kde W/S je plošné zatížení k ídla p i maximální vzletové hmotnosti: 
- .
- .
2
2
ft.lb392,37
3048,0/196,25
4536,0/4600
S
W
""  
A k je koeficient, který smí být, pro plošné zatížení k ídla W/S > 20, snížen lineárn# s W/S z hodnoty 
33 na hodnotu 28,6 pro W/S = 100. Pro  ešený letoun tedy platí: 
- . 907,313320392,37
20100
336,28
3320
S
W
20100
336,28
k ",$+
$
$
",%
&
'
(
)
*
$+
$
$
"  
 
 
Obr. 45, Závislost sou initele k na plošném zatížení k!ídla 
 
 
Potom návrhová cestovní rychlost letu VC nesmí být menší než: 
- .
11
EASC h.km34,361s.m37,100knot11,195392,37907,31S
W
k'V $$ """+"+"  
Dle uvedené literatury také platí, že VC nemusí být v#tší než 0,9.VH v nulové výšce od hladiny mo e. 
 
Na základ# podklad" o letounu EV-55 poskytnutých spole!ností Evektor s.r.o., volím rychlost VC 
následovn#: 
- .
11
EASC h.km00,380s.m56,105"V
$$ ""  
Podle § 23.335 smí být návrhová rychlost VC omezena vlivem stla!itelnosti vzduchu. Na základ# 
podklad" o letounu EV-55 volím toto omezení takovou hodnotou Machova !ísla, která odpovídá 
uvedené VC’’ ve výšce H*. Tato hodnota se vypo!te dle vztahu: 
- .
- .
- .*H
*H)TAS(C
MAXC a
"V
M "  
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Kde hustota vzduchu ve výšce H* je následující:       
- .
3
1
053,2870065,0
80665,91
RL
0g
0
0*H m.kg9002,0310015,288
0065,0
12256,1*H
T
L
1 "%
&
'
(
)
*
+
$
,+"%%
&
'
((
)
*
+,+"
%%
&
'
((
)
*
,
+$
$%%
&
'
((
)
*
,
+
$
99  
Pravá vzdušná rychlost je: 
- .- .
- .
- .
11
0*H
EASC
*HTASC
h.km38,443s.m16,123
2560,9002/1,2
105,56
/
"V
"V $$ """"
99
 
Teplota vzduchu ve výšce H*: 
- . - . - . - . K00,268031000065,015,288H*HLTT 00*H "$+$,"$+,"  
A rychlost zvuku v této výšce: 
- . - .
1
*H*H s.m18,3280,268053,2874,1TRa
$"++"++" :  
Pak hodnota Machova !ísla odpovídající rychlosti VC‘’ ve výšce H* je tato:  
- .
- .
- .
3753,0
18,328
16,123
a
"V
M
*H
*H)TAS(C
MAXC """  
Machovo !íslo odpovídající zvolené rychlosti VC v uvažované výšce letu se vypo!te dle vztahu: 
- .
a
"V
"M
TASC
C "   
Kde hustota vzduchu v dané výšce letu je: 
3
1
053,2870065,0
80665,91
RL
0g
0
0 m.kg2256,1015,288
0065,0
12256,1H
T
L
1 "%
&
'
(
)
*
+
$
,+"%%
&
'
((
)
*
+,+"
%%
&
'
((
)
*
,
+$
$%%
&
'
((
)
*
,
+
$
99  
Pravá vzdušná rychlost letu pro uvedené podmínky je: 
- .
11
0
C
TASC h.km00,380s.m56,105
2561,2256/1,2
105,56
/
"V
"V $$ """"
99
 
Teplota vzduchu je: 
- . - . - . K15,288000065,015,288HHLTT 00 "$+$,"$+,"  
A rychlost zvuku v dané nadmo ské výšce je: 
1s.m29,34015,288053,2874,1TRa $"++"++" :  
Hledané Machovo !íslo je tedy následující: 
- .
3102,0
29,340
56,105
a
"V
"M
TASC
C """  
Návrhová cestovní rychlost letu je na základ# t#chto podmínek definována menším z Machovových 
!ísel MC’’ a MC(MAX). P i zadaných letových podmínkách tedy platí: 
3102,0MC "  
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Tomu odpovídá pravá vzdušná rychlost: 
- .
11
CTASC h.km00,380s.m56,10529,3403753,0aMV
$$ ""+"+"  
Po p epo!tu získáme tuto ekvivalentní návrhovou cestovní rychlost: 
- . - .
11
0TASCEASC h.km00,380s.m56,1052256,1/2256,156,105/VV
$$ ""+"+" 99  
 
 
Návrhová rychlost strmého sestupného letu VD 
Výpo!et je obdobný jako výpo!et rychlosti VC. Podle § 23.335 nesmí být rychlost VD menší než: 
- . - .
11
EASCEASD h.km67,451s.m47,12556,10525,1'V25,1'V
$$ ""+"+"  
Na základ# podklad" k EV-55 volím rychlost VD: 
- .
1
EASD h.km00,4521s.m56,125"V
$$ ""  
Podle uvedené literatury smí být i návrhová rychlost VD omezena vlivem stla!itelnosti vzduchu. 
Podmínky jsou stejné jako v p ípad# rychlosti VC. Machovo !íslo odpovídající VD ve výšce H* je:: 
- .
- .
- .*H
*H)TAS(D
MAXD a
"V
M "   
Kde volená pravá vzdušná rychlost VD‘’ je následující: 
- .- .
- .
- .
11
0*H
EASD
*HTASD
h.km39,527s.m50,146
2560,9002/1,2
125,56
/
"V
"V $$ """"
99
 
Machovo !íslo pro tuto rychlost ve výšce H* je: 
- .
- .
- .
4464,0
18,328
50,146
a
"V
M
*H
*H)TAS(D
MAXD """  
Taktéž pro uvažované podmínky letu: 
- .
a
"V
"M
TASD
D "  
Kde pot ebné hodnoty jsou: 
 - .
- . 11
0
EASD
TASD h.km00,452s.m56,125
2561,2256/1,2
125,56
/
"V
"V $$ """"
99
 
- .
3690,0
29,340
56,125
a
"V
"M
TASD
D """  
Návrhová rychlost strmého sestupného letu VD je pak definována menším z Machovových !ísel  
MD’’ a MD(MAX). V tomto p ípad#: 
3690,0MD "  
Pravá vzdušná rychlost VD je tedy tato: 
- .
11
DTASD h.km00,452s.m56,12529,3403690,0aMV
$$ ""+"+"  
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A Ekvivalentní rychlost VD pro dané podmínky: 
- . - .
11
0TASDEASD h.km00,452s.m56,1252256,1/2256,156,125/VV
$$ ""+"+" 99  
 
 
Pádová rychlost v !isté konfiguraci VS 
Podle § 23.335 je VS pádová rychlost se zasunutými vztlakovými klapkami p i uvažované hmotnosti 
stanovena pro maximální sou!initel normálné síly letounu cNA. Tento sou!initel se vypo!te dle vztahu 
(viz obr. 46):  
- . - . - . - . 857,124,17sin270,024,17cos861,1sinccoscc ZRTDZRTLmaxNA "#+,#+"+,+" <<  
 
 
Obr. 46, Princip výpo tu sou initele cNA 
 
 
Pádová rychlost v je pak: 
- .
11
maxNA
0
TASS h.km78,142s.m66,39196,25857,15492,0
80665,946002
Sc
gm2
V $$ ""
++
++
"
++
++
"
9
 
Ekvivalentní pádová rychlost je:  
- . - .
11
0TASSEASS h.km78,142s.m66,392256,1/2256,166,39/VV
$$ ""+"+" 99  
 
 
Návrhová obratová rychlost VA 
Tato rychlost se podle § 23.335 vypo!te tímto zp"sobem:  
- . - .
11
EASSEASA h.km04,259s.m96,71292,366,39nVV
$$
, ""+"+"  
VA nemusí být v#tší než návrhová rychlost VC. 
 
 
Pádová rychlost letu na zádech VSG 
Výpo!et je obdobou výpo!tu pádové rychlosti v !isté konfiguraci. Minimální sou!initel normálné síly 
letounu cNA p i letu na zádech je:  
- . - . - . - . 195,127,19sin163,027,19cos209,1sinccoscc ZRTDZRTLminNA $"#$+,#$+$"+,+" <<  
Pádová rychlost na zádech VSG je: 
- .
11
minNA
TASSG h.km00,178s.m44,49196,25195,15492,0
7833,946002
Sc
gm2
V $$ ""
++
++
"
++
++
"
9
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Ekvivalentní pádová rychlost na zádech pak: 
- . - .
11
0TASSGEASSG h.km00,178s.m44,492256,1/2256,144,49/VV
$$ ""+"+" 99  
 
 
Návrhová obratová rychlost letu na zádech VG  
Obdobn# jako návrhová obratová rychlost VA se vypo!te dle vztahu: 
- . - .
11
EASSGEASG h.km25,204s.m74,56317,144,49nVV
$$
$ ""$+"+"  
 
 
Násobky od poryvu p"i rychlosti VC 
Pokud není k dispozici racionáln#jší výpo!et, musí být podle § 23.341 násobky p i poryvu vypo!teny 
následovn#: 
- .
- . - .
gm2
SaVUk
1n
LEASCCVde0g
CpV ++
+++++
="
9
 
Kde letadlový hmotový pom#r >g je: 
559,30
196,2523,65649,12256,1
46002
Sac
m2
L
g "+++
+
"
+++
+
"
9
>  
Poryvový zmír%ující sou!initel kg je: 
750,0
559,303,5
559,3088,0
3,5
88,0
k
g
g
g ",
+
"
,
+
"
>
>
 
Odvozená rychlost poryvu Ude p i rychlosti VC je definována v § 23.333 uvedené literatury. Ve výškách 
letu do 6 096 m je tato rychlost poryvu 15,24 m.s-1. Z uvedené výšky a rychlosti smí být rychlost 
poryvu lineárn# snižována na 7,62 m.s-1 ve výšce 15 240 m.  
 
 
 
Obr. 47, Závislost odvozené rychlosti poryvu na tlakové výšce 
 
 
Tuto lineární zm#nu je možno vyjád it vztahem:  
- . - . 24,156096H609615240
24,1562,7
U
CVde
,$+
$
$
"  
Pro v tomto výpo!tu uvažované podmínky platí: 
- .
1
CVde
s.m24,15U $"  
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Násobek od kladného poryvu p i návrhové cestovní rychlosti VC je tedy následující: 
- .
- . - .
572,3
196,25
80665,946002
23,656,10524,152256,1750,0
1
S
gm2
aVUk
1n
LEASCCVde0g
CpV
"
%
&
'
(
)
* ++
++++
,"
%
&
'
(
)
* ++
++++
,",
9
 
Násobek od záporného poryvu p i návrhová cestovní rychlosti VC je: 
- .
- . - .
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Násobky od poryvu p"i rychlosti VD 
Obdobn# jako u p edešlého výpo!tu se vypo!tou ze vztahu: 
- .
- . - .
gm2
SaVUk
1n
LEASDDVde0g
DpV ++
+++++
="
9
 
Odvozená rychlost poryvu Ude p i rychlosti VD je dle § 23.333 uvedené literatury ve výškách letu  
do 6 096 m 7,62 m.s-1. Z uvedené výšky a rychlosti smí být rychlost poryvu lineárn# snižována  
na 3,81 m.s-1 ve výšce 15 240 m. Tuto lineární zm#nu je možno vyjád it následujícím vztahem:  
- . - . 62,76096H609615240
62,781,3
U
DVde
,$+
$
$
"  
Pro v tomto p ípad# platí: 
- .
1
DVde
s.m62,7U $"  
Násobek od kladného poryvu p i návrhové rychlosti VD je tedy: 
- .
- . - .
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Násobek od záporného poryvu p i návrhová cestovní rychlosti VD je: 
- .
- . - . 530,0
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OBÁLKY ZATÍŽENÍ LETOUNU S VYCHÝLENÝMI KLAPKAMI 
Letounu EV-55 je vybaven t ípolohovými klapkami. V cestovní konfiguraci je výchylka klapek nulová, 
p i vzletu a p ibližování je výchylka 20°, a výchylka pro p istání je 38°.  
 
 
Obratové násobky s vychýlenými klapkami 
Podle § 23.245 je kladný obratový násobek p i letu s klapkami: 
0,2nKL ",   
A záporný obratový násobek p i letu s klapkami: 
0,0nKL "$  
 
 
Pádové rychlosti s vychýlenými klapkami VSF 
Výpo!et je obdobou výpo!tu pádové rychlosti v !isté konfiguraci. Maximální sou!initele normálné síly 
letounu cNA p i letu s klapkami vychýlenými na 20° a 38°:  
- . - . - . - . 519,221,18sin385,021,18cos525,2sinccoscc ZRTDZRTL20maxNA "#+,#+"+,+" <<  
- . - . - . - . 744,284,16sin483,084,16cos721,2sinccoscc ZRTDZRTL38maxNA "#+,#+"+,+" <<  
Skute!ná vzdušné pádové rychlosti p i výchylkách klapek 20° a 38° jsou: 
- .
11
20maxNA
0
TAS20SF h.km61,122s.m06,34196,25519,22256,1
80665,946002
Sc
gm2
V $$ ""
++
++
"
++
++
"
9
 
- .
11
38maxNA
0
TAS38SF h.km46,117s.m63,32196,25744,22265,1
80665,946002
Sc
gm2
V $$ ""
++
++
"
++
++
"
9
 
A ekvivalentní pádové rychlosti s klapkami vychýlenými na 20°, resp. 38° p i daných podmínkách letu 
jsou následující: 
- . - .
11
0TAS20SFEAS20SF h.km61,122s.m06,342256,1/2256,106,34/VV
$$ ""+"+" 99  
- . - .
11
0TAS38SFEAS38SF h.km46,117s.m63,322256,1/2256,163,32/VV
$$ ""+"+" 99  
 
 
Návrhové obratové rychlosti s vychýlenými klapkami VAF 
Tyto rychlosti se podle § 23.345 vypo!tou následujícím zp"sobem 
- . - .
11
KLEAS20SFEAS20AF h.km39,173s.m16,480,206,34nVV
$$
, ""+"+"  
- . - .
11
KLEAS38SFEAS38AF h.km12,166s.m14,460,2636,32nVV
$$
, ""+"+"  
 
 
Letecký ústav  FSI VUT v Brn#    
 Návrh dvoumotorového letounu kategorie pro sb#rnou dopravu 
76 
Návrhové maximální rychlosti s vychýlenými klapkami VF  
Podle § 23.345 musí tyto rychlosti spl%ovat všechny tyto požadavky: 
a)   - . - . - .
11
EASSEAS38FEAS20F h.km89,199s.m52,5566,394,1V4,1V,V
$$ ""+"+?  
b)   - . - .
11
TAS20SFEAS20F h.km71,220s.m31,6106,348,1V8,1V
$$ ""+"+?  
c)   - . - .
11
EAS38SFEAS38F h.km44,211s.m73,5863,328,1V8,1V
$$ ""+"+?  
Na základ# podklad" k letounu EV-55 volím tyto rychlosti následovn#: 
- .
11
EAS20F h.km32,296s.m31,82knot160V
$$ """  
- .
11
EAS38F h.km28,259s.m02,72knot140V
$$ """  
 
Násobky od poryvu p"i rychlosti VF s vychýlenými klapkami 
Pro výpo!et zmín#ných násobk" slouží tento vztah: 
- .
- . - .
gm2
SaVUk
1n
LEASFFVde0g
FpVKL ++
+++++
="
9
 
Kde odvozená rychlost poryvu p i VF20 a VF38 je definovaná v § 23.245: 
- . - .
1
38FVde20FVde
s.m62,7UU $""  
Násobky od kladného poryvu (sm#rem nahoru) pro výchylky klapek 20°a 38° jsou: 
- .
- . - . 003,2
196,25
80665,946002
23,631,8262,72256,1750,0
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Násobky od záporného poryvu (sm#rem dol") pro výchylky klapek 20°a 38° jsou: 
- .
- . - . 003,0
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- .
- . - .
122,0
196,25
80665,946002
23,602,7262,72256,1750,0
1
S
gm2
aVUk
1n
LEAS38F38FVde0g
FpV38KL
"
%
&
'
(
)
* ++
++++
$"
%
&
'
(
)
* ++
++++
$"$
9
 
  
 
FSI VUT v Brn#  Letecký ústav 
 Návrh dvoumotorového letounu kategorie pro sb#rnou dopravu 
  77  
P%EHLED VÝSLEDK# 
 
Obálky zatížení v jednotlivých letových podmínkách 
Výsledky výpo!t" pro všechny d íve popsané kombinace hmotnosti letounu a výšky letu jsou uvedena 
v tab. 29. Uvedené hodnoty rychlostí jsou ekvivalentní. 
 
m [kg] 4600 (mMTOW) 3066 (mMFW) 
H [m] 0 3100 6096 7620 0 3100 6096 7620 
VA [km/h] 259.04 259.04 259.04 259.04 211.48 211.48 211.48 211.48 
VAF20 [km/h] 173.39 173.39 173.39 173.39 141.56 141.56 141.56 141.56 
VAF38 [km/h] 166.12 166.12 166.12 166.12 135.62 135.62 135.62 135.62 
VC [km/h] 380.00 380.00 311.66 280.07 380.00 380.00 311.66 280.07 
VD [km/h] 452.00 452.00 370.71 333.13 452.00 452.00 370.71 333.13 
VF20 [km/h] 296.32 296.32 296.32 296.32 296.32 296.32 296.32 296.32 
VF38 [km/h] 259.28 259.28 259.28 259.28 259.28 259.28 259.28 259.28 
VG [km/h] 204.25 204.25 204.25 204.25 166.75 166.75 166.75 166.75 
VS [km/h] 142.78 142.78 142.78 142.78 116.57 116.57 116.57 116.57 
VSG [km/h] 178.00 178.00 178.00 178.00 145.32 145.32 145.32 145.32 
VSF20 [km/h] 122.61 122.61 122.61 122.61 100.10 100.10 100.10 100.10 
VSF38 [km/h] 117.46 117.46 117.46 117.46 95.90 95.90 95.90 95.90 
n+ [-] 3.292 3.292 3.292 3.292 3.292 3.292 3.292 3.292 
nKL+ [-] 2.000 2.000 2.000 2.000 2.000 2.000 2.000 2.000 
n+(pVC) [-] 3.572 3.678 3.266 2.892 4.594 4.802 4.262 3.740 
n+(pVD) [-] 2.530 2.592 2.348 2.125 3.137 3.261 2.940 2.630 
nKL20+(pVF) [-] 2.003 2.044 2.077 2.092 2.401 2.482 2.551 2.581 
nKL38+(pVF) [-] 1.878 1.913 1.943 1.956 2.226 2.297 2.357 2.384 
n- [-] -1.317 -1.317 -1.317 -1.317 -1.317 -1.317 -1.317 -1.317 
nKL- [-] 0 0 0 0 0 0 0 0 
n-(pVC) [-] -1.572 -1.678 -1.266 -0.892 -2.594 -2.802 -2.262 -1.740 
n-(pVD) [-] -0.530 -0.592 -0.348 -0.125 -1.137 -1.261 -0.940 -0.630 
nKL20-(pVF) [-] -0.003 -0.044 -0.077 -0.092 -0.401 -0.482 -0.551 -0.581 
nKL38-(pVF) [-] 0.122 0.087 0.057 0.044 -0.226 -0.297 -0.357 -0.384 
 
Tab. 29 , Charakteristické hodnoty obálek zatížení pro definované podmínky 
 
 
Grafické podoba obálky zatížení je pro první p ípad na obr. 48. Obálky pro ostatní p ípady jsou 
uvedeny v p íloze 4.    
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Obr. 48, Obálka zatížení pro maximální vzletovou hmotnost 4 600 kg 
a tlakovou výšku 0 m MSA 
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Závislost návrhových rychlostí na tlakové výšce 
Z obr. 49 a obr. 50 je z ejmí vliv nadmo ské (tlakové) výšky na návrhovou cestovní rychlost letu VC, 
návrhovou rychlost strmého sestupného letu VD a návrhovou obratovou rychlost letu VA. Zlom u 
rychlostí VC a VD je zp"soben omezením t#chto rychlostí Machovým !íslem (viz výše). Pr"b#h 
rychlosti VH, je  ešen v kapitola 5. V tabulkách a grafech jsou uvedeny údaje odpovídající maximální 
vzletové a minimální letové hmotnosti letounu.  
 
H VC(EAS) VC(TAS) VD(EAS) VD(TAS) VA(EAS) H VH(EAS) VH(TAS) 
[m]  [km.h-1] [km.h-1] [km.h-1] [km.h-1] [km.h-1] [m]  [km.h-1] [km.h-1] 
0 380.00 380.00 452.00 452.00 259.04 0 377.6 377.6 
1000 380.00 398.90 452.00 474.49 259.04 1500 368.3 396.3 
2000 380.00 419.22 452.00 498.66 259.04 3000 351.7 408.3 
3100 380.00 443.38 452.00 527.39 259.04 4500 324.0 406.9 
4000 358.59 438.52 426.53 521.60 259.04 6000 294.5 401.3 
5000 335.69 433.05 399.30 515.10 259.04 7500 260.3 386.1 
6000 313.72 427.51 373.17 508.51 259.04 9000 206.6 334.9 
7000 292.67 421.89 348.12 501.83 259.04    
8000 272.51 416.20 324.15 495.06 259.04    
9000 253.24 410.44 301.22 488.20 259.04    
 
Tab. 30, Závislost návrhových rychlostí a rychlosti VH na tlakové výšce p!i maximální vzletové hmotnosti 
 
 
H VC(EAS) VC(TAS) VD(EAS) VD(TAS) VA(EAS) H VH(EAS) VH(TAS) 
[m]  [km.h-1] [km.h-1] [km.h-1] [km.h-1] [km.h-1] [m]  [km.h-1] [km.h-1] 
0 380.00 380.00 452.00 452.00 211.31 0 382.0 382.0 
1000 380.00 398.90 452.00 474.49 211.31 1500 373.3 401.7 
2000 380.00 419.22 452.00 498.66 211.31 3000 357.5 415.0 
3000 380.00 443.38 452.00 527.39 211.31 4500 331.9 416.8 
4000 358.59 438.52 426.53 521.60 211.31 6000 305.6 416.5 
5000 335.69 433.05 399.30 515.10 211.31 7500 278.6 413.4 
6000 313.72 427.51 373.17 508.51 211.31 9000 247.0 400.3 
7000 292.67 421.89 348.12 501.83 211.31    
8000 272.51 416.20 324.15 495.06 211.31    
9000 253.24 410.44 301.22 488.20 211.31    
 
Tab. 31, Závislost návrhových rychlostí a rychlosti VH na tlakové výšce p!i minimální letové hmotnosti  
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Obr. 49, Závislost návrhových rychlostí a rychlosti VH na tlakové výšce 
p!i maximální vzletové hmotnosti 
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Obr. 50, Závislost návrhových rychlostí a rychlosti VH na tlakové výšce 
p!i minimální letové hmotnosti 
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4.1.2 ZATÍŽE'NÍ KONSTRUKCE OD VNIT%NÍHO P%ETLAKU 
Na základ# zvolené maximální cestovní výšky 7 620 m byla v kap. 2.2 stanovena hodnota p etlaku  
38 kPa. Pro pevnostní výpo!ty je tuto hodnotu nutno zvýšit sou!initelem bezpe!nosti a pop . dalšími 
zvyšujícími sou!initeli. Nejprve je však t eba znát hodnotu maximálního a minimálního kabinového 
p etlaku, p i nichž dochází k otev ení p íslušných pojistných ventil".   
 
P etlakový pojistný ventil bývá dle lit. [5] nastaven na p etlak, který je o 1,75 kPa vyšší než stanovená 
návrhová hodnota. Platí tedy: 
kPa75,3975,13875,1pP maxKABVENTIL.POJ ",",",   
Podtlakový pojistný ventil bývá dle stejného zdroje nastaven na podtlak 3,5 kPa až 7,0 kPa. P i volb# 
nejnižší možné hodnoty pletí: 
kPa5,3P VENTIL.POJ $"$  
Dokument AC 23-19A (viz lit.[11]) p edepisuje pro statické zkoušky (tedy zkoušky, p i nichž nejsou 
uvažována další zatížení) p etlakových kabin letoun" navržených pro cestovní výšku menší než 
13 700 m velikost provozní a po!etní hodnoty kabinového p etlaku:  
VENTIL.POJprov P33,1P +"  
Pro zkoušky zahrnující i ostatní zatížení (od setrva!ných sil a aerodynamického tlaku) je pak provozní 
hodnota p etlaku p edepsána následovn#: 
VENTIL.POJprov PP "  
Po!etní hodnota zatížení je v obou p ípadech dána vynásobením provozní hodnoty sou!initelem 
bezpe!nosti f = 1.5: 
provprovpo P5,1PfP +"+"  
Konkrétní hodnoty provozního a po!etního p etlaku (resp. podtlaku) pro oba typy zkoušek jsou 
uvedeny v tab. 32.  
 
Veli!ina Ozna!ení jednotka 
Bez uvažování 
dalších zatížení 
S uvážením 
dalších zatížení 
Provozní hodnota max. p etlaku Pprov+ [Pa] 52868 39750 
Provozní hodnota  max. podtlaku Pprov- [Pa] -4655 -3500 
Po!etní hodnota max. p etlaku Ppo!+ [Pa] 79301 59625 
Po!etní hodnota max. podtlaku Ppo!- [Pa] -6983 -5250 
 
Tab. 32, Provozní a po etní hodnoty kabinového p!etlaku 
 
 
Mimo obvodového (tangenciálního) nap#tí v potahu, ohybu p epážek a podélník" zp"sobí p etlak P 
v kabin# letounu také podélné zatížení konstrukce mezi ob#ma p etlakovými st#nami které  
je p enášeno potahem a podélnými výztuhami. Tato zatížení lze rozd#lit do dvou složek. 
 
Jednou z nich je síla p"sobící ve smyslu osy x, jejíž velikost je rovna sou!inu plochy pr" ezu  
a uvažované hodnoty p etlaku. Lze ji odvodit podle následujícího vztahu: 
PAF P)P(X +"  
Kde AP je p etlakovaná !ást plochy pr" ezu v  ešeném  ezu. 
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Druhou složkou je ohybový moment, zp"sobený odchylkou p"sobišt# síly FX(P) od po!átku sou adného 
systému. Pro velikost tohoto momentu platí p i odchylce yP:   
P)P(X)P(Z yFM +$"  
 
Dalším d"ležitým parametrem u p etlakových kabin je stanovení maximální hodnoty nominálního 
nap#tí v jejich konstrukci p i maximálním návrhovém p etlaku ( pKABmax). Tento parametr se stanovuje 
na základ# požadované životnosti letounu a nap . u letounu Ae 270 bylo nominální nap#tí v konstrukci 
kabiny omezeno na 100 MPa. Tato hodnota bude použita i p i návrhu konstrukce p etlakové kabiny na 
letoun EV-55: 
MPa100nom "@  
 
Na základ# pevnostní analýzy uvedené v následující kapitole byla ze dvou variant p etlakované !ásti 
pr" ezu trupu, nazna!ených na obr. 51, vybrána ta varianta, která vede k nižší hmotnosti konstrukce 
trupu.  
 
 
 
Obr. 51, P!etlakovaná  ást pr#!ezu trupu v obou !ešených variantách 
 
 
Pro lepší p ehlednost jsou rozm#ry AP a yP pro ob# varianty uvedeny v tab.33.    
 
AP yP 
Varianta 
[mm2] [mm] 
A    P etlakován celý pr" ez trupu 2725000 -13.17 
B    P etlakován pouze prostor nad podlahou 2457000 69. 44 
 
Tab. 33, Provozní a po etní hodnoty kabinového p!etlaku 
 
 
Velikosti složek FX(P) a MZ(P) závisejí na tom, jestli je v konkrétním p ípad# zatížení uvažováno pouze 
zatížení od p etlaku, nebo jestli jsou uvažována i další, nap . letová,  zatížení. Dále je nutné pro 
analýzu nominálních nap#tí znát hodnoty t#chto veli!in p i zatížení p etlakem  pKABmax.  
 
 
 
Letecký ústav  FSI VUT v Brn#    
 Návrh dvoumotorového letounu kategorie pro sb#rnou dopravu 
84 
4.2 PEVNOSTNÍ ANALÝZA 
Pevnostní analýza byla provedena za použití metody kone!ných prvk" pomocí softwar" firmy  
MSC – Patran / Nastran.  
 
 
 
4.2.1 P%ÍPADY ZATÍŽENÍ 
V tab. 34 jsou uvedeny hodnoty jednotlivých složek zatížení aplikovaných v MKP analýze. P ípady A 
jsou p ípady, v nichž je konstrukce zatížena pouze p etlakem nad i pod podlahou, p ípady B jsou 
p ípady v nichž je konstrukce taktéž zatížena pouze p etlakem, ale pouze nad podlahou (odpovídá 
variantám A a B viz obr. 51). P ípady A1, B1 jsou p ípady, p i nichž je konstrukce zatížena po!etní 
hodnotou p etlaku. Limitující nap#tí v t#chto variantách zatížení jsou kritická nap#tí ztráty stability 
v tlaku a rez pevnosti v tahu. P ípady A2, B2 jsou p ípady, p i nichž je konstrukce zatížena maximální 
za provozu povolenou hodnotou p etlaku ( pKABmax). Limitujícím nap#tím v t#chto p ípadech  
je maximální nominální nap#tí v konstrukce (@nom). 
 
P ípad   A1 A2 B1 B2 
Tlak na potah nad podlahou PPOTH [MPa] 0.0793 0.0380 0.0793 0.0380 
Tlak na potah pod podlahou PPOTD [MPa] 0.0793 0.0380 - - 
Tlak na podlahu PPOD [MPa] - - 0.0793 0.0380 
Síla v ose x FX [N] 216096 103550 194843 93366 
Moment kolem osy z MZ [Nm] 2845.983 1363.754 -13529.520 -6483.148 
 
Tab. 34, P!ehled zatížení použitého v MKP analýze 
 
 
 
4.2.2 MKP MODEL 
Model použitý pro výpo!ty byl vytvo en v programu MSC Patran. Geometrie modelu odpovídá obr. 52. 
V celém modelu jsou použity pouze dva druhy prvk". Podélníky, p epážky, nosníky podlahy, kolejnice 
pro uchycení seda!ek, výztuha podlahy a také vzp#ry podlahy jsou reprezentovány 1D elementy typu 
BEAM, jejichž vlastnosti odpovídají popisu uvedeném níže. Tyto prvky byly ofsetovány tak, aby model 
odpovídal skute!nosti. Potah a podlaha jsou reprezentovány 2D elementy typu SHELL, s tlouš(kou, 
která je taktéž uvedena níže. Model obsahuje celkem 6780 element". Mesh 1D element" je typu Bar 
2, mesh 2D element" je typu quad – Isomesh. Pro vyhodnocení ú!ink" p etlaku na konstrukci je 
model uchycen na jednom konci (p epážka 1) pomocí MPC prvk" tak, aby bylo všem element"m 
v tomto  ezu zabrán#no posuvu ve sm#ru osy x a nato!ení kolem os y a z. Na druhém konci 
(p epážka 6) bylo také pomocí MPC prvku zavedeno zatížení sílou FX(P) a momentem MZ(P) dle tab. 
34. Tyto složky zatížení odpovídají ú!ink"m p"sobení p etlaku na koncové st#ny kabiny. Na 
elementech potahu, resp. podlahy a potahu nad podlahou (dle varianty zatížení) bylo definováno 
zatížení konstantním tlakem (viz hodnoty v tab. 34).   
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Obr. 52, MKP model úseku prizmatické  ásti trupu 
 
 
 
 
Obr. 53, MKP model s vyobrazením vazby a zatížení (tlak na st"ny není pro p!ehlednost zobrazen)  
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Geometrie nosných prvk  
Ú!elem uvedených analýz není stanovení p esné geometrie p epážek, podélník" nebo sou!ástí 
konstrukce podlahy, nýbrž zjišt#ní velikosti a pr"b#h" složek zatížení.     
 
Pro ú!ely této analýzy byla zvoleny rozm#ry jednotlivých prvk" konstrukce následovn#: 
 
 
 
Obr. 54, Geometrie jednotlivých prvk# modelu 
 
 
Výchozí tlouš(ka potahu a podlahy byla zvolena ve shod# s konstrukcí nep etlakované verze letounu. 
V p ípad# potahu 0,8 mm a v p ípad# podlahy 1,2 mm. 
 
 
 
4.2.3 ANALÝZA ZATÍŽENÍ POTAHU 
Na základ# výsledk" analýzy je možné stanovit minimální tlouš(ka potahu mezi podélníky. Ta je dána 
omezením maximální hodnoty nap#tí v potahu hodnotou @nom. P ehled minimálních tlouš(ek pro 
konkrétní potahové pole u obou variant p etlakového prostoru je na obr. 55.  
 
Dalším z cíl" této analýzy je rozhodnutí, zdali p etlakovat celý pr" ez trupu nebo pouze !ást pr" ezu 
nad podlahou. 
 
Velikost nap#tí v jednotlivých potahových polích je pro variantu A (p ípad zatížení A2) uvedena na obr. 
56 a pro variantu B (p ípad zatížení B2) na obr. 57. Uvedená nap#tí platí pro tlouš(ku potahu 
uvedenou na obr. 55. V p ípadech zatížení A1 a B1, tedy p i po!etním zatížení, jsou nap#tí  
o 110 procent v#tší.  
 
Z obr. 55 z ejmé, že varianta B vyžaduje výrazné vyztužení podlahy (použití plechu o  výrazn# v#tší 
tlouš(ce, výztuhy o v#tší ploše pr" ezu, pop . v#tší po!et výztuh. Všechny tyto skute!nosti mají za 
následek vyšší hmotnost konstrukce, a proto je výhodn#jší volit velikost p etlakovaného prostoru dle 
varianta A (viz obr. 51). 
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Obr. 55, Minimální tlouš%ka potahu a plechu podlahy  
 
 
 
 
Obr. 56, Nap"tí v potahu a podlaze v p!ípad" zatížení A2  [MPa] 
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Obr. 57, Nap"tí v potahu a podlaze v p!ípad" zatížení B2  [MPa] 
 
 
 
4.2.4 ANALÝZA ZATÍŽENÍ P%EPÁŽEK 
Protože zvolený pr" ez není kruhový a navíc je ve spodní !ásti vyztužen podlahou, jsou p epážky 
vlivem p etlaku zatížené krom# normálové síly i ohybovým momentem. Na základ# velikosti zatížení 
p epážky v jednotlivých  ezech lze stanovit místa, která jsou z hlediska p enosu zatížení kritická. 
V t#chto místech je pot eba p epážku vyztužit. Stejným zp"sobem je možné stanovit místa mén# 
zatížená, do kterých je výhodné umístit technologické spoje. Pr"b#h zatížení na p epážkách v p ípad# 
A1 je z ejmí z obr. 58. 
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Obr. 58, Ohybový moment na p!epážkách v p!ípad" zatížení A1 [Nmm] 
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5 LETOVÉ VÝKONY 
Výpo!ty výkon" letounu jsou založeny na aerodynamických charakteristikách nep etlakové verze 
letounu EV-55. Z pohledu aerodynamiky jsou ob# verze (s p etlakovou kabinou i bez ní) až na úpravu 
geometrie trupu totožné. Lze p edpokládat, že tato skute!nost vyvolá pouze tak drobné rozdíly mezi 
polárami jednotlivých verzí, že to nebude mít významný vliv na výsledky výpo!t" letových výkon".  
 
O mnoho významn#jší vliv bude mít p etlakování na parametry motoru. Je tedy nutné znát n#které 
specifické provozní a výkonové parametry zvolené pohonné jednotky s vlivem odebírání stla!eného 
vzduch z kompresoru motoru. T#mito parametry jsou celkový tah pohonné jednotky (tah vrtule a tah 
na výstupní trysce motoru), specifická spot eba paliva a ú!innost vrtule. Vzhledem k závislosti t#chto 
veli!in na výšce letu, na rychlosti letu, na okolních atmosférických podmínkách (z nichž nejv#tší vliv 
má teplota), a na množství z motoru odebíraného vzduchu, je pro vyšet ení širokého spektra letových 
výkon" nutné velké množství vstupních údaj".  
 
Pro zjednodušení jsou tedy výpo!ty zpracovány pouze pro n#které charakteristické režimy práce 
motoru, pro podmínky odpovídající mezinárodní standardní atmosfé e (MSA), a pro minimální 
požadované množství vzduchu odebíraného rovnom#rn# z obou motor". Kv"li dostupnosti pot ebných 
dat byla pro výpo!ty zvolena pohonná jednotka nep etlakované verze letounu EV-55, popsaná 
v kapitole 2.4. Jedním z cíl" uvedených výpo!t", je také stanovit, zda je tato pohonná jednotka 
vhodná pro navrhovaný letoun !i nikoliv.  
 
Mimo to závisí letové výkony velkou mírou na geometrické a hmotnostní konfiguraci letounu. 
Prezentované výsledky maximálních rychlostí, stoupavostí, dostup" a dolet" jsou  ešeny pro !istou 
konfiguraci letounu a n#kolik hmotnostních konfigurací.   
 
 
Polára letounu EV-55 
 
Obr. 59, Polára letounu EV-55 Outback  
FSI VUT v Brn#  Letecký ústav 
 Návrh dvoumotorového letounu kategorie pro sb#rnou dopravu 
  91  
Maximální klouzavost 
Z poláry letounu uvedené na za!átku této kapitoly je nejprve nutno zjisti maximální klouzavost letounu.  
Ta je dána obecným vztahem: 
D
L
c
c
K "  
Pro letoun EV-55 je závislost klouzavosti na sou!initeli vztlaku následující: 
 
 
 
Obr. 60, Klouzavost letounu EV-55 Outback  
 
 
Z obr. 60 lze ode!íst pro maximální klouzavost KMAX a jí odpovídající sou!initel vztlaku CLK tyto 
hodnoty: 
 
CLK KMAX 
[-] [-] 
0.915 13.032 
 
Tab. 35, Maximální klouzavost letounu  
 
 
Z d"vodu velkého množství díl!ích výsledk" jsou veškeré výsledky mezivýpo!t" uvedeny tabulkov#  
v p íloze !. 5. 
 
 
 
5.1 LETOVÉ VÝKONY V HORIZONTÁLNÍM LETU 
V rámci této práce jsou  ešeny t i význa!né rychlosti, maximální rychlost horizontálního letu VH, 
maximální cestovní rychlost VCEST.MAX a ekonomická cestovní rychlost VCEST.EKON. 
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5.1.1 MAXIMÁLNÍ RYCHLOST HORIZONTÁLNÍHO LETU 
Tato rychlost odpovídá rychlosti VH uvád#né v p edpisech. Jedná se o maximální rychlost, kterou je 
letoun schopen dlouhodob# let#t v ustáleném p ímo!arém horizontálním letu p i maximálním trvalém 
výkonu motor". Využitelný tah pohonné jednotky v tomto režimu je uveden v tab. 36.  
 
VTAS [m.s
-1] 
FV’ [daN] 
30 35 40 45 50 55 60 65 
0 732.10 694.13 657.32 622.28 588.25 556.54 526.33 497.88 
1500 705.29 671.07 637.88 605.90 575.17 545.86 517.87 491.49 
3000 622.69 593.61 566.05 539.39 513.50 489.02 465.12 442.65 
4500 537.84 513.13 489.57 466.62 444.53 423.44 403.08 383.79 
6000 461.40 440.54 420.46 400.84 382.12 364.05 346.80 330.49 
7500 391.00 373.39 356.19 339.41 323.40 307.92 293.17 279.43 
H [m] 
9000 308.26 294.21 280.63 267.52 254.88 242.83 231.25 220.95 
VTAS [m.s
-1] 
FV’ [daN] 
70 75 80 90 100 110 120 130 
0 471.53 446.46 423.03 380.74 344.11 312.16 283.63 258.39 
1500 466.78 443.40 421.52 381.35 345.55 314.46 287.08 262.96 
3000 422.45 403.25 385.26 351.96 322.21 298.33 276.79 257.54 
4500 366.65 350.09 334.53 305.87 280.53 259.75 241.09 224.32 
6000 315.85 301.70 288.35 263.80 242.47 224.46 208.31 193.74 
7500 266.98 254.96 243.61 222.74 205.14 190.07 176.49 164.24 
H [m] 
9000 211.36 202.24 193.72 177.94 165.40 154.56 144.99 136.54 
 
Tab. 36, Tah jedné pohonné jednotky p!i režimu maximálního trvalého výkonu 
 
 
Nejprve je t eba vypo!ítat sou!initel vztlaku (nap . pro výšku 0 m MSA, rychlost TAS 100 m.s-1  
a hmotnost 4600 kg): 
292,0
196,251002256,1
80665,946002
SV
gm2
c
22
TAS
L "
++
++
"
++
++
"
9
 
A také sou!initel odporu dle výše uvedeného diagramu: 
0,039cD "  
Pro v#tší p ehlednost graf" a pohodln#jší ode!et maximálních rychlostí je vhodné vykreslit závislosti 
pot ebného a využitelného tahu na rychlosti letu v její ekvivalentní podob# VEAS. P epo!et ze skute!né 
vzdušné rychlosti je: 
1
0
TASEAS s.0,1002256,1
2256,1
100VV $"+"+"
9
9
 
Pot ebný tah je roven odporu letounu a závisí na tlakové výšce, rychlosti letu, sou!initeli vztlaku  
a ploše nosné plochy letounu následovn#: 
N6029196,25039,01002256,1
2
1
ScV
2
1
F 2D
2
EAS0P "++++"++++" 9  
Protože EV-55 je letounu dvoumotorový, je nutné vynásobit odpovídající tah pohonné jednotky dv#mi: 
N2,68821,34412'F2F VV "+"+"   
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Obr. 61, Pot!ebný tah p!i maximální vzletové hmotnosti 
 a využitelný tah p!i maximálním trvalém výkonu 
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Obr. 62, Pot!ebný tah p!i hmotnosti minimální letové hmotnosti 
a využitelný tah p!i maximálním trvalém výkonu 
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Maximální rychlost horizontálního letu VH je rychlost, odpovídající (pravému) pr"se!íku k ivek 
pot ebného a využitelného tahu v grafech na obr. 61 a obr. 62. Ode!tené rychlosti EAS i TAS jsou 
uvedeny v tab. 37. P epo!et na TAS: 
0
EAS
TAS
/
V
V
99
"  
Závislost rychlosti VH na výšce letu pro ob# hmotnosti je vykreslena na obr. 49 a obr. 51 v kapitole 4.1.  
 
 m = mMTOW = 4600 kg m = mMFW = 3066 kg 
H VEAS VTAS VEAS VTAS 
[m] [m.s-1] [km.h-1] [m.s-1] [km.h-1] [m/s] [km/h] [m/s] [km/h] 
0 104.9 377.6 104.9 377.6 106.1 382.0 106.1 382.0 
1500 102.3 368.3 110.1 396.3 103.7 373.3 111.6 401.7 
3000 97.7 351.7 113.4 408.3 99.3 357.5 115.3 415.0 
4500 90.0 324.0 113.0 406.9 92.2 331.9 115.8 416.8 
6000 81.8 294.5 111.5 401.3 84.9 305.6 115.7 416.5 
7500 72.3 260.3 107.3 386.1 77.4 278.6 114.8 413.4 
9000 57.4 206.6 93.0 334.9 68.6 247.0 111.2 400.3 
 
Tab. 37, Maximální rychlost horizontálního letu VH 
 
 
 
5.1.2 MAXIMÁLNÍ CESTOVNÍ RYCHLOST LETU 
Tato rychlost ozna!ená VCEST.MAX je rychlost v ustáleném p ímo!arém horizontálním letu p i 
maximálním cestovním režimu motor". Využitelný tah pohonné jednotky v tomto režimu je uveden 
v tab. 38.  
 
VTAS [m.s
-1] 
FV’ [daN] 
30 35 40 45 50 55 60 65 
0 732.10 694.13 657.32 622.28 588.25 556.54 526.33 497.88 
1500 694.89 661.29 629.80 599.18 569.56 541.27 514.11 488.42 
3000 608.33 579.54 552.19 525.82 500.29 475.94 452.45 430.33 
4500 526.33 501.68 478.25 455.68 433.71 412.92 392.68 373.80 
6000 451.99 431.16 411.23 391.94 373.23 355.51 338.24 322.25 
7500 383.94 366.41 349.46 332.98 317.07 301.92 287.24 273.79 
H [m] 
9000 308.26 294.21 280.63 267.52 254.88 242.83 231.25 220.95 
VTAS [m.s
-1] 
FV’ [daN] 
70 75 80 90 100 110 120 130 
0 471.53 446.46 423.03 380.74 344.11 312.16 283.63 258.39 
1500 465.11 443.40 421.52 381.35 345.55 314.46 287.08 262.96 
3000 410.42 391.65 373.97 341.16 312.17 288.92 268.01 249.35 
4500 356.80 340.56 325.37 297.06 272.29 252.00 233.73 217.45 
6000 307.76 293.83 280.78 256.66 235.80 218.27 202.47 188.32 
7500 261.48 249.62 238.49 217.94 200.53 185.70 172.35 160.30 
H [m] 
9000 211.36 202.24 193.72 177.94 165.40 154.56 144.99 135.19 
 
Tab. 38, Tah jedné pohonné jednotky p!i maximálním cestovním režimu 
 
Postup výpo!tu je totožný jako v p edchozím p ípad#, proto jsou zde uvedeny pouze výsledné 
hodnoty. Rozdílem je pouze odlišný tah pohonné jednotky (dané odlišným režimem) a výpo!et pro 
hmotnost letounu s maximálním množstvím paliva a nulovým platícím zatížením (výsledky tohoto 
výpo!tu jsou pot ebné pro  ešení závislosti doletu na platícím zatížení).  
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Obr. 63, Pot!ebný tah p!i maximální vzletové hmotnosti 
 a využitelný tah p!i maximálním cestovním výkonu 
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Obr. 64, Pot!ebný tah p!i hmotnosti 4568 kg 
a využitelný tah p!i maximálním cestovním výkonu 
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Hodnoty ode!tené z graf": 
 
 m = mMTOW = 4600 kg m = 4568 kg 
H VEAS VTAS VEAS VTAS 
[m] [m.s-1] [km.h-1] [m.s-1] [km.h-1] [m/s] [km/h] [m/s] [km/h] 
0 104.9 377.6 104.9 377.6 104.9 377.6 104.9 377.6 
1500 102.3 368.3 110.1 396.3 102.5 369.0 110.3 397.0 
3000 96.5 347.4 112.0 403.3 96.6 347.8 112.1 403.7 
4500 88.8 319.7 111.5 401.5 88.9 320.0 111.6 401.9 
6000 80.7 290.5 110.0 395.9 80.9 291.2 110.2 396.9 
7500 71.4 257.0 105.9 381.3 71.6 257.8 106.2 382.4 
9000 57.3 206.3 92.9 334.3 58.3 209.9 94.5 340.2 
 
Tab. 39, Maximální cestovní rychlost letu  VCEST.MAX 
 
 
Závislost rychlosti VCEST.MAX na výšce letu p i maximální vzletové hmotnosti je spolu s maximální 
rychlostí horizontálního letu VH vykreslena na obr. 65.  
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Obr. 65, Maximální rychlosti letu v r#zných režimech práce motor# 
p!i maximální vzletové hmotnosti letounu  
 
 
 
5.1.3 EKONOMICKÁ CESTOVNÍ RYCHLOST LETU 
Ekonomická rychlost letu je taková rychlost, p i níž je pot ebný tah pohonných jednotek minimální, 
jedná se o tzv. rychlost minimálního odporu. U vrtulových letoun" zárove% p edstavuje rychlost, p i níž 
lze s daným letounem v dané konfiguraci dosáhnout maximálního doletu. Hodnoty uvedené v tab. 40  
byly ode!teny z graf" na obr. 61 a obr. 62. Uvád#né hodnoty platí pro maximální vzletovou  
a minimální letovou hmotnost. 
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 m = mMTOW = 4600 kg m = mMFW = 3066 kg 
H VEAS VTAS VEAS VTAS 
[m] [m.s-1] [km.h-1] [m.s-1] [km.h-1] [m/s] [km/h] [m/s] [km/h] 
0 56.5 203.4 56.5 203.4 45.5 163.8 45.5 163.8 
1500 56.5 203.4 60.8 218.9 45.5 163.8 49.0 176.2 
3000 56.5 203.4 65.6 236.1 45.5 163.8 52.8 190.1 
4500 56.5 203.4 71.0 255.4 45.5 163.8 57.1 205.7 
6000 56.5 203.4 77.0 277.2 45.5 163.8 62.0 223.2 
7500 56.5 203.4 83.8 301.7 45.5 163.8 67.5 243.0 
9000 56.5 203.4 91.6 329.7 45.5 163.8 73.7 265.5 
 
Tab. 40, Ekonomická rychlost letu VCEST.EKON 
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Obr. 66, Ekonomická rychlost letu VCEST.EKON v závislosti na tlakové výšce 
p!i maximální vzletové a minimální letové hmotnosti 
 
 
Z graf" na obr. 61 a obr. 62 je také možné ode!íst hodnoty minimálních pot ebných tah" FP(MIN) :  
 
 FP(MIN) 
m [N] 
mMTOW 3460 
mMFW 2300 
 
Tab. 41, Minimální pot!ebné tahy 
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5.2 LETOVÉ VÝKONY VE STOUPAVÉM LETU 
K základním letovým výkon"m ve stoupavém letu pat í stoupavost (maximální stoupací rychlost), 
maximální úhel stoupání a praktický dostup letounu. Stoupavost je parametr, na n#mž závisí doba,  
po kterou bude letoun stoupat do cestovní výšky. Z pohledu bezpe!nosti i hospodárnosti provozu je 
žádoucí, aby tento letový režim byl co nejkratší.  
 
Aby mohl navrhovaný letoun létat v cestovní výšce 7 620 m, musí být nejprve prokázána jeho 
schopnost této výšky dosáhnout. Musí být tedy spln#n požadavek, že maximální cestovní výška, 
povolená pro provoz tohoto letounu je menší než jeho praktický dostup.    
 
Prakticky všechny tyto parametry závisejí na p ebytku tahu, tedy na výkonnosti pohonných jednotek.  
 
 
 
5.2.1 STOUPAVOST A MAXIMÁLNÍ ÚHEL STOUPÁNÍ 
Stoupavost a maximální úhel stoupání jsou parametry závisející na p ebytku tahu letounu 
v podmínkách, v nichž se letoun v daném okamžiku nachází. V následujících výpo!tech jsou 
uvažovány tyto podmínky: 
 
! režim letu:  ustálený p ímo!arý stoupavý let 
! režim motoru:   maximální trvalý výkon 
! konfigurace letounu: cestovní 
! hmotnost letounu: maximální vzletová a minimální letová 
 
Na základ# hodnot získaných v p edchozích výpo!tech je možno nap íklad pro maximální vzletovou 
hmotnost letounu, v nulové výšce a p i pravé vzdušné rychlosti letu 100 m.s-1 vypo!ítat tuto stoupací 
rychlost: 
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Výsledné hodnoty pro všechny kombinace rychlostí letu a tlakových výšek pro ob# zmín#né hmotnosti 
jsou v tab. X a tab. X.  Grafy jsou pro lepší p ehlednost zpracovány v rychlostech EAS.  
 
Maximální rychlosti stoupání VZ MAX a maximální úhly stoupání A MAX, dosažitelné v dané výšce p i 
uvedených hmotnostech, jsou maxima hodnot VZ a A. Tyto maxima byla ode!tena z graf" na obr. 67 
až obr. 70 a jsou uvedeny v tab. 42. 
 
 m = mMTOW = 4600 kg m = mMFW = 3066 kg 
H VZ MAX A MAX VZ MAX A MAX 
[m] [m.s-1] [m.min-1] [ ° ] [m.min-1] [m.s-1] [ ° ] 
0 9.39 563.4 10.85 15.95 957.0 21.60 
1500 9.18 550.8 9.83 15.80 948.0 19.81 
3000 7.77 466.2 7.76 13.90 834.0 16.29 
4500 6.02 361.2 5.60 11.60 696.0 12.80 
6000 4.33 259.8 3.73 9.31 558.6 9.62 
7500 2.58 154.8 2.28 7.10 426.0 6.80 
9000 0.50 30.0 0.38 4.45 267.0 3.93 
 
Tab. 42, Maximální rychlosti stoupání a maximální úhly stoupání letounu 
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Obr. 67, Závislost stoupací rychlosti na ekvivalentní rychlosti letu 
p!i maximální vzletové hmotnosti letounu  
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Obr. 68, Závislost stoupací rychlosti na ekvivalentní rychlosti letu 
p!i minimální letové hmotnosti letounu  
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Obr. 69, Závislost úhlu stoupání na ekvivalentní rychlosti letu 
p!i maximální vzletové hmotnosti letounu  
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Obr. 70, Závislost úhlu stoupání na ekvivalentní rychlosti letu 
p!i minimální letové hmotnosti letounu  
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5.2.2 TEORETICKÝ A PRAKTICKÝ DOSTUP 
Teoretický a praktický dostup se ur!í ze závislosti maximálních stoupacích rychlostech na výšce letu. 
Tyto závislosti jsou pro hmotnosti MTOW a MFW zobrazeny na obr. 71.  
 
 
Obr. 71, Závislost maximálních stoupacích rychlostí na výšce letu  
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Teoretický dostup p edstavuje tlakovou výšku, ve které již letoun není schopen dále stoupat, ale 
zárove% v ní dokáže let#t horizontálním letem (tzn. VZ MAX = 0 m.s
-1). Praktický postup p edstavuje 
takovou tlakovou výšku, ve které je letoun schopen stoupat maximáln# pouze rychlostí 0,5 m.s-1. 
Z grafu ode!tené hodnoty dostup" jsou uvedeny v tab. 43. 
 
Dostup Hmotnost letounu 
[m] mMTOW mMFW 
HTEOR 9380 11400 
HPRAKT 9000 11160 
 
Tab. 43, Teoretický a praktický dostup letounu 
 
 
 
5.3 DOLET LETOUNU 
Dolet je jedna z provozních charakteristik letounu, jenž má významný vliv na to, zda bude daný letoun 
komer!n# úsp#šný, !i nikoliv. 
 
V následujících výpo!tech dolet" se p edpokládá profil letu typický pro dopravní letouny  
(viz obr. 72). P edpokládá se také, že palivo, které bude navíc spot ebováno v úseku RS, b#hem 
stoupání do cestovní výšky, bude ušet eno b#hem klesání z této výšky v úseku RK. Za t#chto 
p edpoklad" je možno  ešit dolety pouze v jednom letovém režimu, kterým je horizontální let v dané 
výšce, tzn. R = RC. V tomto p ípad# se výška letu stejn# jako rychlost letu nem#ní. 
 
Dále se p edpokládá, že: 
! konfigurace letounu je cestovní (a nem#ní se) 
! specifická spot eba paliva je konstantní 
! ú!innost vrtule je konstantní 
! výslednice tahu sm# uje do sm#ru letu 
 
 
 
Obr. 72, Uvažovaný profil letu 
 
 
Je z ejmé, že na dolet má zásadní vliv množství paliva s nímž letoun odstartuje. Jeho množství je 
však vzhledem ke konstruk!nímu limitu maximální vzletové hmotnosti, resp. maximální hmotnosti 
užite!ného zatížení, omezeno platícím zatížením, tj.množství (hmotností) cestujících a nákladu. 
Obecn# je vliv platícího zatížení na dolet patrný z obr. 73.  
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Ve výpo!tech jsou zahrnuty dolety s rezervou paliva na 30, resp. 45 minut letu na maximální trvalý 
výkon motor". Množství paliva odpovídající t#mto rezervám bylo p evzato z podklad" k EV-55 od firmy 
Evektor a je následující: 
kg170m 30REZ.PAL "  
kg255m 45REZ.PAL "  
 
Pro sestrojení diagramu závislosti doletu na platícím zatížení je nutno vyšet it !ty i p ípady (body 1,2,3 
a 4 v obr. 73), které se liší množstvím paliva i platícího zatížení, s nimiž letoun odstartoval.  
 
 
 
Obr. 73, Typický pr#b"h závislosti doletu na platícím zatížení  
  
 
Bod 1 p edstavuje p ípad, kdy letoun odstartuje s maximálním množstvím paliva a nulovým platícím 
zatížením. Platí tedy: 
kg1656mm MAX.PAL)1(PAL ""  
kg0m )1(PLAT "  
kg456816569312819mmnmm MAX.PALPOSMIN.POSSEW)1(TOW ",+,",+,"  
 
V bod# 2 startuje letoun p i maximální vzletové hmotnosti s maximálním množstvím paliva. 
kg1656mm MAX.PAL)2(PAL ""  
- . - . kg32165693128194600mmnmmm MAX.PALPOSMIN.POSSEWMTOW)2(PLAT ",+,$",+,$"  
kg4600mm MTOW)2(TOW ""  
 
V bod# 3 má letoun p i startu taktéž maximální vzletovou hmotnost, ale množství paliva je omezeno 
maximální hmotností platícího zatížení. 
- . - . kg497119093128194600mmnmmm MAX.PLATPOSMIN.POSSEWMTOW)3(PAL ",+,$",+,$"  
kg1190mm MAX.PLAT)3(PLAT ""  
kg4600mm MTOW)3(TOW ""  
 
Bod 4 p edstavuje p ípad, kdy je letoun naložen maximálním množstvím platícího zatížení, ale 
s nulovým množstvím paliva. V takovém p ípad# je však letoun neschopný provozu, a proto je dolet 
roven nule. 
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5.3.1 DOLET P%I MAXIMÁLNÍ CESTOVNÍ RYCHLOSTI 
Jedná se o dolet p i maximálním cestovním režimu motor". Rychlost letu je závislá na výšce letu a  
hmotnosti letounu, a byla d íve vy ešena. 
 
Pro všechny výpo!ty dolet" uvedené v této kapitole platí obecn# níže uvedené vztahy, v nichž zatím 
neznámé veli!iny, jako ú!innost vrtule BVRT a specifická spot eba paliva CeP, jsou charakteristiky 
pohonné jednotky závislé na režimu motoru, výšce a rychlosti letu. 
 
Pro p ípad 1 jsou tyto parametry uvedeny v tab. 44. 
 
H VTAS FV’ CeP BVRT 
[m] [km.h-1] [daN] [kg.kW-1.h-1] [%] 
0 377.6 328.01 0.4076 88.83 
1500 397.0 313.64 0.3848 89.18 
3000 403.7 284.25 0.3780 89.31 
4500 401.9 248.86 0.3767 89.30 
6000 396.9 217.84 0.3767 89.21 
7500 382.4 191.11 0.3781 88.92 
9000 340.2 171.98 0.3832 87.82 
 
Tab. 44, Parametry pohonné jednotky p!i maximální 
cestovní rychlosti letounu o hmotnosti 4568 kg 
 
 
Parametry pohonné jednotky pot ebné pro výpo!et doletu v  p ípadech 2 a 3 jsou v tab. 45. 
 
H VTAS FV’ CeP BVRT 
[m] [km.h-1] [daN] [kg.kW-1.h-1] [%] 
0 377.6 328.01 0.4076 88.83 
1500 396.3 314.21 0.3849 89.18 
3000 403.3 284.49 0.3780 89.31 
4500 401.5 249.07 0.3767 89.29 
6000 395.9 218.32 0.3768 89.20 
7500 381.3 191.55 0.3781 88.89 
9000 334.3 174.07 0.3835 87.64 
 
Tab. 45, Parametry pohonné jednotky p!i maximální cestovní 
rychlosti letounu o maximální vzletové hmotnosti 4600 kg 
 
 
Jako p íklad je uveden výpo!et dolet" v p ípad# 1 ve výšce 0 m MSA. 
 
Po!áte!ní sou!initel vztlaku (p i po!áte!ní hmotnosti) je: 
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Dolet bez palivové rezervy (pozn.: hodnota CeP je p epo!ítána do základních jednotek kg.W
-1.s-1): 
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Dolet s rezervou paliva na 30 minut letu: 
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Dolet s rezervou paliva na 45 minut letu: 
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Tyto i všechny ostatní výsledky jsou uvedeny v tab. 46. Jednotlivé závislosti dolet" na výšce letu jsou 
vyneseny v grafech na obr. 74, obr. 75 a obr. 76.  
 
Z t#chto závislostí je možno ode!íst pat i!né dolety v cestovní výšce 7 620 m. Tyto ode!tené hodnoty 
jsou pro p ehled uvedené v tab 46. 
 
Užite!né zatížení Dolet 
mPAL mPLAT RREZ0 RREZ30 RREZ45 P ípad 
[kg] [kg] [km] [km] [km] 
1 1656 0 4070 3620 3400 
2 1656 32 4050 3610 3390 
3 498 1190 1100 705 515 
 
Tab. 46, Závislost doletu na užite ném  zatížení p!i maximální 
cestovní rychlosti letu v cestovní výšce 7 620 m  
 
 
Nyní již jsou známi všechny hodnoty pot ebné pro sestrojení závislostí doletu na platícím zatížení. 
Tyto závislosti jsou pro let maximální cestovní rychlostí v cestovní výšce 7620 m vykresleny v grafu 
v obr. 77. 
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Obr. 74, Dolet p!i maximální cestovní rychlosti 
letounu pro p!ípad 1 
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Obr. 75, Dolet p!i maximální cestovní rychlosti 
letounu pro p!ípad 2 
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Obr. 76, Dolet p!i maximální cestovní rychlosti 
 letounu pro p!ípad 3 
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Obr. 77, Závislost doletu na platícím zatížení p!i maximální cestovní rychlosti letu 
v cestovní výšce 7620 m  
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5.3.2 DOLET P%I EKONOMICKÉ CESTOVNÍ RYCHLOSTI LETU 
P i ekonomické cestovní rychlosti letu, neboli rychlosti minimálního odporu, lze s vrtulovým letounem 
dosáhnout nejv#tší možný dolet.  
 
U tohoto výpo!tu platí veškeré p edpoklady uvažované p i výpo!tu dolet" p i maximální cestovní 
rychlosti. Pro zjednodušení bude výpo!et proveden pouze pro p ípad 2. Na základ# porovnání dolet" 
p í maximální cestovní a ekonomické cestovní rychlosti bude z ejmí vliv rychlosti letu na maximální 
ulétnutelnou vzdálenost. 
 
 Vlastní výpo!et je velice podobný výpo!t"m dolet" p i maximální cestovní rychlosti letu. Jediný rozdíl 
spo!ívá mimo jiných vstupních dat v aproximaci pot ebných charakteristik pohonné jednotky (obr. 78  
a obr. 79). Režim motoru, který odpovídá vypo!tenému minimálnímu tahu totiž nejsou známi. 
Charakteristiky pohonné jednotky v n#kterých známích režimech letu jsou uvedeny v tab. 47. Pr"b#h 
ekonomické rychlosti již byl vy ešen v jedné z p edcházející podkapitol, stejn# tak jako minimální 
pot ebný tah p i maximální vzletové hmotnosti. 
 
Režim motoru 40% max. cest. výkonu 60% max. cest. výkonu 
H VTAS FV’ CeP BVRT FV’ CeP BVRT 
[m] [km/h] [daN] [kg/kw.h] [%] [daN] [kg/kw.h] [%] 
0 203.4 227.77 0.6270 80.06 347.10 0.5047 80.99 
1500 218.9 231.32 0.5469 82.22 327.55 0.4622 82.13 
3000 236.1 209.68 0.5071 83.64 286.54 0.4420 83.38 
4500 255.4 184.28 0.4768 84.81 244.57 0.4270 84.66 
6000 277.2 159.36 0.4525 85.95 205.05 0.4145 85.80 
7500 301.7 134.78 0.4329 86.85 167.95 0.4053 86.88 
9000 329.7 111.36 0.4181 87.67 135.28 0.3996 87.80 
Režim motoru 80% max. cest . výkonu 100% max. cest. Výkonu 
H VTAS FV’ CeP BVRT FV’ CeP BVRT 
[m] [km/h] [daN] [kg/kw.h] [%] [daN] [kg/kw.h] [%] 
0 203.4 468.41 0.4397 79.49 547.26 0.4152 78.08 
1500 218.9 422.61 0.4185 80.71 509.92 0.3940 78.91 
3000 236.1 360.23 0.4084 82.24 427.85 0.3891 80.78 
4500 255.4 300.66 0.4002 83.80 353.74 0.3858 82.65 
6000 277.2 247.43 0.3942 85.24 288.50 0.3837 84.35 
7500 301.7 200.42 0.3904 86.54 230.42 0.3831 86.00 
9000 329.7 159.74 0.3882 87.64 175.77 0.3837 87.51 
 
Tab. 47, Charakteristiky pohonné jednotky p!i ekonomické rychlosti 
 ve vybraných  režimech letu 
 
 
Hodnoty ú!innosti vrtule a specifické spot eby paliva, použité ve výpo!tech maximálního doletu, byly 
ode!teny pro minimální pot ebný tah 3460 N z graf" na obr. 78 a obr. 79. 
 
Závislost doletu na zvolené letové výšce je uvedena na obr. 80. Z tohoto obrázku byly také ode!teny 
hodnoty doletu p i ekonomické rychlosti, platné pro p ípad 2, které jsou uvedeny v tab. 48.  
 
Užite!né zatížení Dolet 
mPAL mPLAT RREZ0 RREZ30 RREZ45 P ípad 
[kg] [kg] [km] [km] [km] 
2 1656 32 4480 3910 3640 
 
Tab. 48, Dolet p!i ekonomické cestovní rychlosti ve výšce 7620 m  
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Obr. 78, Specifická spot!eba paliva p!i ekonomické rychlosti 
 v závislosti na režimu motoru 
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Obr. 79, Ú innost vrtule p!i ekonomické rychlosti 
v závislosti na režimu motoru 
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Obr. 80, Dolet p!i ekonomické cestovní rychlosti letu 
pro p!ípad 2 
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6 POROVNÁNÍ VÝSLEDK# S KONKUREN'NÍMI STROJI 
D"ležitou podmínkou pro zahájení d"kladn#jších prací na návrhu letounu je pe!livá analýza 
prodejních možností daného typu, jeho výhod oproti p ímé konkurenci a vyhodnocení návratnosti 
investovaných prost edk". V této  kapitole jsou n#které charakteristiky navrhovaného letounu shrnuty 
a porovnány s obdobnými typy konkuren!ních výrobc".       
 
 
Porovnání hmotností 
Celkovou hmotnost konstrukce letounu lze hodnotit n#kolika zp"soby. Jedním z nich je také porovnání 
pom#r" standardní prázdné hmotnosti a maximální vzletové hmotnosti letounu s obdobnými 
konstrukcemi dalších výrobc". V tab. 49 je uveden p ehled t#chto charakteristických hmotností 
letoun", uvedených v kapitole 1.3, a taktéž letounu EV-55, jak stávající nep etlakované verze,  
tak i navrhované verze s p etlakovou kabinou. 
 
mSEW mMTOW mSEW  / mMTOW  
Letoun 
[kg] [kg] [ - ] 
Beech King Air B200 3715 5670 0,655 
Beech King Air C90B 3040 4580 0,664 
Cessna 441 Conquest 2630 4468 0,589 
Ibis Ae 270 Spirit HP 2710 3800 0,713 
Mitsubishi Marquise 3470 5250 0,661 
Piaggio P.180 Avanti 3400 5240 0,649 
Pilatus PC 12/45 2600 4500 0,578 
Piper PA-42 Cheyenne III 2898 5080 0,570 
Rockwell 690B Turbo Commander 2996 4630 0,647 
Evektor EV-55 (nep etlakovaná verze) 2658 4600 0,578 
Evektor EV-55 (p etlakovaná verze) 2819 4600 0,613 
 
Tab. 49, Charakteristické hmotnosti srovnatelných letoun# 
 
 
Jak je patrné z obr. 81, pom#r prázdné hmotnosti ku maximální vzletové hmotnosti navrhovaného 
letounu se pohybuje kolem pr"m#rné hodnoty tohoto parametru u konkuren!ních stroj". Z obrázku je 
též patrný vliv rozdílu prázdných hmotností p etlakové a nep etlakové verze.  
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Obr. 81, Porovnání pom"ru hmotností mSEW  / mMTOW s konkure ními stroji 
 
 
Porovnání letových výkon  
Cílem tohoto statistického rozboru je posoudit možnosti motor" Pratt & Whitney PT6A-21, použitých 
k pohonu nep etlakové verze letounu EV-55, pro potencionálním použití u verze vybavené p etlakovou 
kabinou.  
 
Takovýmto posouzením m"že být chápáno i porovnání letových výkon" s n#kterými provozovanými 
letouny téže kategorie, ur!enými pro stejnou skupinu zákazník". Pro toto srovnání byly vybrány !ty i 
základní výkonu letounu, jež bývají uvád#ny v prospektech výrobc" a pop . i v n#kterých odborných 
literaturách. Jsou to maximální cestovní rychlost ozna!ená VCEST.MAX, stoupavost v 0 m MSA ozna!ená 
VZ.MAX, praktický dostup ozna!ený HPRAKT a dolet zna!ený R. Pro p ehled jsou tato data uvedena  
v tab. 50, a jsou totožná s údaji v kap. 1.3. 
 
VCMAX VZMAX HPRAKT R 
Letoun 
[km/h] [m/min] [m] [km] 
Beech King Air B200 533 747 10670 3495 
Beech King Air C90B 461 610 9150 2920 
Cessna 441 Conquest 520 744 10670 3833 
Ibis Ae 270 Spirit HP 444 521 9140 2981 
Mitsubishi Marquise 510 810 9070 2780 
Piaggio P.180 Avanti 724 899 11885 3320 
Pilatus PC 12/45 500 512 10670 4187 
Piper PA-42 Cheyenne III 410 732 9755 3954 
Rockwell 690B TC 465 858 9995 2725 
Evektor EV-55 (p etlak.) 403 563 9000 4070 
 
Tab. 50, Základní letové výkony navrhovaného letounu a jeho konkurent# 
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I p es zna!nou snahu není možno považovat data uvedená u konkuren!ních letoun" za absolutn# 
korektní, nebo( každý zdrojový materiál uvádí jiné hodnoty, a je tém#  nemožné ur!it, které z nich,  
a zda v"bec n#které, jsou správné. Z tohoto pohledu p edstavuje nejv#tší problém dolet, jenž závisí 
na mnoha parametrech, jenž v n#kterých p ípadech nebyly nijak definovány.  
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Obr. 82, Porovnání maximální cestovní rychlosti s konkuren ními letouny 
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Obr. 83, Porovnání stoupavosti s konkuren ními letouny 
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Obr. 84, Porovnání doletu s konkuren ními letouny 
 
 
Z graf" vyplívá, že by bylo vhodné zvýšit maximální cestovní rychlost a stoupavost navrhovaného 
letounu. Toho m"že být dosaženo použitím výkonn#jších pohonných jednotek. N#které z možných 
variant jsou uvedeny v kap. 2.4. Dolet letounu je naopak v porovnání s ostatními srovnávanými typy 
vynikající. P i použití výkonn#jších motor" však lze o!ekávat jeho pokles. 
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7 ZÁV$R 
Na základ# statistiky konkuren!ních letoun" a analýzy stavebních p edpis" byla stanovena maximální 
povolená cestovní výška na 7 620 m (25 000 ft). Pro bezpe!ný pobyt osob na palub# letounu v této 
výšce je nutno vytvo it v kabin# p etlak o velikosti 38 kPa. 
 
Vzhledem k odlišnosti zatížení u konstrukce p etlakové a nep etlakové kabiny je nutné výrazn# upravit 
konstrukci trupu v oblasti kabiny. Mimo výrazn#jší vyztužení potahu podélným i p í!ným systémem je 
nutné upravit celkovou geometrii kabiny. Tím se rozumí pr" ez trupu a jeho tvar v pr"m#tu do roviny 
symetrie. Jako konstruk!n# i technologicky nejvýhodn#jší se jeví takový tvar, který je z velké !ásti 
prizmatický. S ohledem na dosažení nižší hmotnosti letounu je výhodné p etlakovat celý pr" ez trupu 
v úseku mezi p ední a zadní p etlakovou st#nou. P ední st#na je umíst#na mezi kabinou pilot" a 
p edním zavazadlovým prostorem a je  ešena standardn# (je rovinná). Zadní st#nu je výhodn#jší 
umístit mezi kabinu a zadní zavazadlový prostor. Z d"vodu úspory prostoru i zna!ného zjednodušení 
její konstrukce je výhodn#jší, aby i tato st#ny byla rovinná. Protože jedním z požadavk" je použitelnost 
maximálního množství sou!ástí z nep etlakované verze letounu, je na trupu nutno vy ešit n#kolik míst, 
v nichž je narušena plynulost vn#jšího tvaru. T#mito místy jsou vý ez pro umíst#ní pr"b#žného k ídla, 
podvozkové šachty hlavního podvozku a prostor válce p edního podvozku.  
 
Dále byla navržena konstrukce klimatiza!ní soustavy zabezpe!ující v kabin# p ijatelné podmínky pro 
lidský organismus. Ta využívá vzduch odebíraný z kompresor" motor". Pro p ípad selhání této 
soustavy musí být na palub# instalována také soustava, jejímž úkolem je dodávat všem osobám na 
palub# kyslík až do doby, než letoun sestoupí do bezpe!né výšky (max. 13 000 ft). Navržená 
soustava je  ešena centrálním rozvodem kyslíku z tlakové láhve k míst"m všech osob na palub#.   
 
Stanoveny byly také n#které významné hmotnosti letounu, z nich maximální vzletová hmotnost 
z"stala shodná s nep etlakovanou verzí a standardní prázdná hmotnost vzrostla vlivem úprav 
konstrukce a systém" o 155,6 kg. I p esto je hmotnost letounu v pom#ru k maximální vzletové 
hmotnosti letounu v porovnání s konkurencí nízká. Sou!asn# s nár"stem hmotnosti došlo také 
k posunu t#žišt# prázdného letounu o 49 mm sm#rem dozadu. Tato hodnota odpovídá 3,07 % st ední 
aerodynamické t#tivy. Posun prázdné hmotnosti lze vykompenzovat ložným plánem a tudíž 
neomezuje provoz letounu. 
 
Vlivem zvýšení dovolené cestovní výšky vzrostl maximální dolet letounu z 2 260 km na 3 620 km (p i 
maximální cestovní rychlosti a s rezervou paliva na 30 min. let). Oproti tomu maximální cestovní 
rychlost v cestovní hladin# a stoupavost letounu jsou v porovnání s konkurencí velmi nízké.  
 
Z uvedeného vyplývá, že úprava letounu EV-55 pro p etlakování je proveditelná. Avšak proto, aby 
bylo dosaženo lepší konkurenceschopnosti oproti obdobným typ"m letoun" jiných výrobc", by bylo 
t eba nahradit motory PT6A-21 výkonn#jšími. Musí však být brán ohled na omezení plynoucí z obálky 
zatížení. Takto by letoun dosahoval vyšší cestovní rychlosti a stoupavosti. Zárove% by ale 
pravd#podobn# vzrostla prázdná hmotnost letounu a klest jeho dolet.   
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9 SEZNAM POUŽITÝCH SYMBOL# A ZKRATEK 
a [m.s-1] rychlost zvuku 
aL [rad
-1] sklon vztlakové !áry letounu 
AP [m
2] plocha pr" ezu 
b [m] ší ka 
c [m] st edí aerodynamická t#tiva 
cD [-] sou!initel odporu 
cL [-] sou!initel vztlaku 
cLK [-] sou!initel vztlaku p i maximální klouzavosti 
cNA [-] sou!initel normálné síly 
cSAT [m] st edí aerodynamická t#tiva 
cSGT [m] st ední geometrická t#tiva 
cT [%] centráž 
Cep [kg.W
-1.s-1] m#rná spot eba paliva 
Ch [kg.h
-1] hodinová spot eba paliva 
D [N] aerodynamický odpor 
E [MPa] modul pružnosti v tahu 
F [N] síla 
FP [N] pot ebný tah 
FV [N] využitelný tah 
g [m.s-1] tíhové zrychlení 
G [MPa] modul pružnosti ve smyku 
h [m] výška 
H [m] tlaková výška 
HKAB [m] kabinová výška 
H’ [m] referen!ní kabinová výška 
kg [-] zmír%ující pohybový sou!initel 
K [-] klouzavost 
l [m] vzdálenost 
L [K.m-1] zm#na teploty s nadmo skou výškou 
L [N] aerodynamický vztlak 
m [kg] hmotnost 
mMTOW [kg] maximální vzletová hmotnost 
mMFW [kg] minimální letová hmotnost 
mSEW [kg] standardní prázdná hmotnost 
M [-] Machovo !íslo 
M [-] ohybový moment 
n [-] násobek zatížení 
nPAS [-] maximální po!et osob na palub# letounu (pasádka + cestující) 
p [Pa] tlak 
P [W] výkon 
P [Pa] kabinový p etlak 
Qm [kg.s
-1] hmotnostní tok 
Qv [m
3.s-1] objemový tok 
R [J.kg-1.K-1] univerzální plynová konstanta 
R [km] dolet 
s [m] obvod 
S [m3] plocha 
T [°C, K] teplota 
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Ude [m.s
-1] odvozená rychlost poryvu 
V [m.s-1] rychlost 
VEAS [m.s-1] ekvivalentní rychlost 
VTAS [m.s-1] pravá vzdušná rychlost 
W [lb] hmotnost 
x [m] sou adnice x  
xT [m] poloha t#žišt# ve sm#ru osy x 
y [m] sou adnice y 
z [m] sou adnice z 
 
 
<ZRK [°] úhel mezi odporovou osou a základní rovinou trupu (ZRT) 
;KL [°] výchylka klapek 
;P [-] poloha podvozku 
 m [kg] p ír"stek hmotnosti 
 pKAB [Pa] kabinový p etlak za provozu 
A [°] úhel stoupání 
BVRT [%] ú!innost vrtule 
: [] polytropický exponent pro vzduch 
> [-] Poissonovo !íslo 
>g [-] letadlový hmotový pom#r 
9 [kg.m-3] hustota 
@ [MPa] nap#tí 
@nom [MPa] nominální nap#tí v konstrukci 
 
 
RS  rovina symetrie 
ZRT  základní rovina trupu 
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